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Klimmek, Thomas
Statische aeroelastische Anforderungen beim multidisziplinaren
Strukturentwurf von Verkehrsugzeugugeln
Kurzfassung: Die notwendige Vermeidung von Querruderumkehr und statischer Diver-
genz innerhalb der aeroelastischen Stabilitatsenveloppe wirkt sich auf den Strukturent-
wurf von Verkehrsugzeugugeln aus. Die Fragestellung wird anhand von Parameterstu-
dien mit praxisorientierten Strukturmodellen und einem entwickelten Entwurfsprozess
bearbeitet.
Dem Entwurfsprozess liegt ein ganzheitliches Parametrisierungskonzept zugrunde, mit
dem alle Simulationsmodelle des Prozesses uber die sogenannten Simulationsmodellbau-
steine parametrisiert aufgebaut werden. Wesentlich dabei ist auch die Verwendung pa-
rametrischer Geometriemodelle fur den Flugel und den Flugelkasten, wobei B-Splines
wegen der besonderen Eigenschaft glatte Kurven- und Flachenverlaufe zu erzielen, einge-
setzt werden. Dierentialgeometrische Konstruktionsmethoden sind Teil des sukzessiven
Aufbaus der Geometriemodelle.
Die Lastanalyse als weiterer Schritt des Entwurfsprozesses umfasst die Simulation ver-
schiedener Manoverlastfalle fur ausgewahlte Massenkongurationen und Flugzustande.
Mithilfe eines mehrstugen Dimensionierungsprozesses werden die Wanddicken der Deck-
haute, Holme und Rippen und die Querschnittsachen der Versteifungselemente ermit-
telt. Es kommen dabei gradientenbasierte Optimierungsalgorithmen zum Einsatz. Die
Restriktionen sind Fertigungsrandbedingungen, zulassige Spannungen, die Beulsicher-
heit sowie Restriktionen aus der statischen Aeroelastik, um Querruderumkehr und sta-
tische Divergenz zu vermeiden. Es wird zudem ein vollstandiges Massenmodell fur den
Flugel parametrisch aufgebaut. Dies umfasst neben der Strukturmasse des Flugelkas-
tens, nicht-strukturelle Massen, die Sekundarstruktur, wie die Klappen, Triebwerks-
sowie Pylonmassen und Kraftstomassen.
Da die gegebene Flugelgeometrie in der Regel dem aerodynamischen Entwurf des
Flugels entspricht, also der Geometrie zu einem reprasentativen Flugpunkt (z.B. 1g
Reiseug bei Reiseuggeschwindigkeit und mittlerer Kraftstobeladung), ist der letzte
Schritt des Entwurfsprozesses die Ermittlung der Bauformgeometrie, des sogenannten
jig-shape.
Fur die Flugel von zwei Flugzeugkongurationen fur die Kurz- und Mittelstrecke, eine
mit Vorwarts- und eine mit Ruckwartspfeilung, und den Flugel einer ruckwartsgepfeil-
ten Langstreckenkonguration wird der Einuss der statischen aeroelastischen Anforde-
rungen auf den Strukturentwurf untersucht. Es werden sowohl die Bereiche ermittelt,
die dazu verstarkt werden mussen, als auch eine Abschatzung der zusatzlichen Masse
vorgenommen. Neben dem Basisentwurf wird der Entwurfsprozess fur eine Reihe von
Parametervariationen durchgefuhrt, wie der Planformgeometrie, der Flugelkastenkon-
struktion sowie der Lage und Groe des Querruders.
Stichworte: Statische Aeroelastik, Ruderwirksamkeit, Divergenz, Strukturoptimierung,
Transportugzeugugel, B-Splines

Klimmek, Thomas
Inuence of the static aeroelastic requirements on the multidisciplinary
structural design of transport aircraft wings
Abstract: The required avoidance of aileron reversal and static divergence within the
aeroelastic stability envelope eects the structural design of transport aircraft wings.
The question is addressed by parameter studies regarding the structural design of trans-
port aircraft wings using praxis oriented structural models in a developed design process.
The design process in based on a holistic parametrization concept, where all simulation
models of the process are set up with simulation model modules. The usage of para-
metrically dened geometry models of the wing and the housing wing box is signicant,
whereby B-splines are used, because of their smooth curve and surface characteristic.
Dierential geometric design methods are part of the successive geometry model set-up
process
As next step of the design process the loads analysis comprises several manoeuver
load case for selected mass cases and ight points. Using the multiple step dimensioning
process, the thickness of the skin, the spars, and the ribs, and the areas of the stiener
are estimated. Gradient based optimization algorithms are applied with constraints
comprising manufacturing parameters, allowable stress, safety factor for buckling, as
well as constraints from static aeroelasticity in order to avoid aileron reversal and static
divergence. Also, a complete mass model of the wing is set up. Besides the mass of the
structural wing box, non-structural masses, the secondary structure, als aps, engine
and pylon masses and fuel masses are considered.
Because the given wing geometry is the aerodynamic design of a representative ight
point (e.g.1g cruise condition at cruise speed, and medium fuel conguration) the last
step of the design process is the estimation of the jig-shape.
For the wings of two short- to medium-range congurations, one with forward and the
other backward swept wings, and backward swept long-range conguration the inuence
of the static aeroelastic requirements on the structural design is investigated. The areas
of to be reinforced due to aeroelastic requirements are estimated, as well as the necessary
additional mass. In addition to the basic design a set of parameter variations are made,
as for the planform geometry, the topology of the structural layout of the wing box and
the position and size of the aileron.
Keywords: static aeroelasticity, aileron eciency, divergence, structural optimization,
aircraft design, transport aircraft wings, B-splines

Vorwort
Die vorliegende Arbeit entstand wahrend meiner Tatigkeit als wissenschaftlicher Mit-
arbeiter am Institut fur Aeroelastik des Deutschen Zentrums fur Luft- und Raumfahrt
(DLR) in Gottingen. Ich danke Herrn Prof. Dr. Horst Baier (TU-Munchen, Lehrstuhl
fur Leichtbau) und Herrn Prof. Dr. Lorenz Tichy (TU-Braunschweig, Direktor DLR
Institut fur Aeroelastik in Gottingen) fur die wissenschaftliche Betreuung der Arbeit.
Insbesondere danke ich fur wertvolle fachliche Impulse und Diskussionen zum Themen-
gebiet der Strukturoptimierung und zur Aeroelastik im Flugzeugentwurf.
Da die Anfange meiner Arbeit bis in das Jahr 1997 zuruckreichen, mochte ich auch
Herrn Prof. Dr. Hans A. Eschenauer (2008) und Herrn Prof. Dr. Wilfried Becker von
der Universitat Siegen fur die wissenschaftliche Betreuung in der Anfangszeit danken. Im
weiteren danke ich Herrn Dr. Johann Krammer (seinerzeit Daimler Chrysler Aerospace,
seit 2014 Airbus Defense and Space) und Herrn Prof. Dr. Heinz Honlinger (seinerzeit
Direktor des DLR Instituts fur Aeroelastik) fur die Ermoglichung einer Patenschaftsstelle
zwischen Daimler Chrysler Aerospace und dem DLR im Jahr 1997. Damit begannen
meine Arbeiten auf dem Themengebiet der jetzt vorliegenden Dissertation. Weiterhin
gilt mein Dank Herrn Herbert Hornlein und Herrn Dr. Martin Stettner (beide seinerzeit
Daimler Chrysler Aerospace) fur viele fruchtbare Diskussionen in den Anfangen meiner
Arbeit. Insbesondere danke ich Herbert Hornlein fur die nachhaltige Begeisterung fur
das Thema Strukturoptimierung.
Ich danke auch Herrn Dr. Fritz Kieling und Herrn Prof. Dr. Wolf-Reiner Kruger,
die als Abteilungsleiter meine Arbeit jederzeit unterstutzt und notige Freiraume gewahrt
haben, aber auch stets zu fachlichen Diskussionen bereit waren.
Nicht vergessen mochte ich den Dank an die Mitarbeiter des DLR Instituts fur Ae-
roelastik. Insbesondere gilt mein Dank dabei den Kollegen bzw. Studenten, die das
uber die Jahre entwickelte und mit meiner Arbeit untrennbar verbundene Computer-
programm ModGen in ihren Aufgabengebieten eingesetzt haben. Jedes Feedback war
ein wichtiger Beitrag zur Weiterentwicklung von ModGen und damit auch zum Gelingen
meiner Arbeit. So danke ich daher Gabriel Chiozzotto, Dr. Sunpeth Cumnuantip, Dr.
Johannes Dillinger, Etana Ferede, Vega Handojo, Rene Liepelt, Yasser Meddaikar, Leo-
nardo de Oliveira, Victoria Otto, Clement Pornet, Markus Ritter, Daniel Sadra, Dr. Jan
Schwochow, Stefan Surrey, Jaromir Ufer, Arne Vo und Stefan Wiggen.
Neben meiner ganzen Familie, gilt aber ein besonders groer Dank meiner Frau Anja.
Ihre vielfaltige und nachdruckliche Unterstutzung uber die lange Zeit war unerlasslich
fur die Fertigstellung meiner Arbeit.
Gottingen, im August 2016 Thomas Klimmek

Inhaltsverzeichnis
Symbolverzeichnis V
1 Einleitung 1
1.1 Motivation und Problemstellung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1
1.2 Ziel und Aufbau der Arbeit . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 3
1.3 Literaturubersicht . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 11
1.3.1 Strukturentwurf mit Aeroelastik Restriktionen - Aeroelastic Tai-
loring . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 12
1.3.2 Entwurfsprozesse - Parametrisierungskonzepte . . . . . . . . . . . 15
1.3.3 Geometrisches Modellieren - Einsatz bei Optimierungsaufgaben
und im Flugzeugentwurf . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 18
2 Parametrischer Entwurfsprozess und das Parametrisierungskonzept 23
2.1 Flugzeugentwurfsphasen und Entwurfsaufgaben . . . . . . . . . . . . . . 23
2.2 Parametrischer Entwurfsprozess . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 27
2.2.1 Grundlegende Prozessschritte . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 28
2.2.2 Parametrische Modellbildung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 28
2.2.3 Konzept der parametrischen Geometriemodelle . . . . . . . . . . . 31
2.2.4 Anforderungen an die Simulationsmodelle . . . . . . . . . . . . . 32
2.2.5 Simulationsmodelle . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 32
2.2.6 Konzept der Simulationsmodellbausteine fur parametrische Simu-
lationsmodelle . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 36
2.3 Grundgleichungen im Entwurfsprozesses . . . . . . . . . . . . . . . . . . 38
3 Parametrische Geometriemodellierung und Aufbau Simulationsmodellbau-
steine 45
3.1 Anforderungen und Konzept . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 46
3.2 Parametrische Geometriefunktionen und dierentialgeometrische Opera-
tionen . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 48
3.2.1 Parameterdarstellung . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 48
3.2.2 B-Spline Kurven . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 50
3.2.3 B-Spline Flachen . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 53
3.2.4 Transformationen . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 54
3.2.5 Minimaler Abstand zwischen Punkt und Flache . . . . . . . . . . 57
I
Inhaltsverzeichnis
3.2.6 Schnittpunkt zwischen Kurve und Flache . . . . . . . . . . . . . . 57
3.2.7 Approximations- und Interpolationsmethoden mit B-Splines . . . 59
3.3 Prozess Geometriemodellaufbau . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 64
3.4 Aufbau Simulationsmodellbausteine . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 73
3.4.1 Finite-Elemente-Modell Flugelkasten . . . . . . . . . . . . . . . . 73
3.4.2 Aerodynamikmodell . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 75
3.4.3 Lastreferenzachse, Kopplung Struktur- und Aerodynamikmodell . 77
3.4.4 Kondensation der Steigkeiten auf die Lastreferenzachse . . . . . 79
3.4.5 Anschlusselemente fur den Flugel-Rumpfubergang . . . . . . . . . 79
3.4.6 Triebwerk und Triebwerksgondel . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 80
3.4.7 Massenmodell fur die Kraftstoverteilung . . . . . . . . . . . . . . 81
3.4.8 Massenmodell Gesamtugel und halbes Restugzeug . . . . . . . 82
3.4.9 Optimierungsmodelle . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 83
3.4.10 Parameter analytisch-empirische Querschnittsdimensionierung . . 84
4 Multidisziplinare Simulation 87
4.1 Zustandsgroen und Simulationsverfahren . . . . . . . . . . . . . . . . . 87
4.2 Die Finite-Elemente Methode . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 88
4.2.1 Grundgleichungen . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 89
4.2.2 Qualitat der FE-Modelle . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 92
4.2.3 Statische Zustandsgroen . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 93
4.2.4 Dynamische Zustandsgroen . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 94
4.3 Zustandsgroen zur strukturmechanischen Stabilitat . . . . . . . . . . . . 95
4.4 Aeroelastische Zustandsgroen . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 98
4.4.1 Aerodynamische Analyse mit der Doublet Lattice Methode . . . . 100
4.4.2 Kopplung Struktur und Aerodynamik . . . . . . . . . . . . . . . . 103
4.4.3 Statische Aeroelastik . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 104
5 Dimensionierungsmethoden und Dimensionierungsprozess 111
5.1 Analytisch-empirische Querschnittsdimensionierung . . . . . . . . . . . . 112
5.2 Dimensionierung mit Strukturoptimierungsmethoden . . . . . . . . . . . 117
5.2.1 Optimierungsschleife fur gradientenbasierte Optimierungsalgorith-
men . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 118
5.2.2 Mathematische Optimierungsalgorithmen . . . . . . . . . . . . . . 121
5.3 Dreistuger Dimensionierungsprozess . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 122
6 Anwendungsbeispiele 127
6.1 Flugel der D150-Konguration . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 128
6.1.1 Allgemeine Flugzeugparameter . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 129
6.1.2 Parametrische Modelle . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 129
6.1.3 Lastfalle . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 135
6.1.4 Ergebnisse Basisentwurf . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 137
II
Inhaltsverzeichnis
6.1.5 Parameterstudie - 18 Planformvariationen . . . . . . . . . . . . . 140
6.2 Flugel der CRM-Konguration . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 149
6.2.1 Allgemeine Flugzeugparameter . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 150
6.2.2 Parametrische Modelle . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 151
6.2.3 Lastfalle . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 157
6.2.4 Ergebnisse Basisentwurf . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 157
6.2.5 Parameterstudie 1 - Variation der Stringerorientierung . . . . . . 159
6.2.6 Parameterstudie 2 - Variation der Querrudergeometrie . . . . . . 161
6.2.7 Strukturdimensionierung mit Querruderwirksamkeitsrestriktion bei
Zulassung negativer Querruderwirksamkeit . . . . . . . . . . . . . 163
6.3 Flugel der iGREEN-Konguration . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 175
6.3.1 Allgemeine Flugzeugparameter . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 176
6.3.2 Parametrische Modelle . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 176
6.3.3 Lastfalle . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 181
6.3.4 Ergebnisse Basisentwurf . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 184
6.3.5 Parameterstudie 1 - Variation der Stringerorientierung . . . . . . 188
6.3.6 Parameterstudie 2 - Variation der Holmpositionen . . . . . . . . . 189
6.3.7 Parameterstudie 3 - Variation der Flugelpfeilung . . . . . . . . . . 191
7 Zusammenfassung und Ausblick 195
Literaturverzeichnis 201
III

Symbolverzeichnis
Die nachfolgende Liste beinhaltet die wesentlichen Symbole, Abkurzungen und Schreib-
weisen, die in dieser Arbeit verwendet werden. Weitere oder von dieser Liste abweichende
Bezeichnungen werden in den jeweiligen Kapiteln erlautert.
a) Abkurzungen
AFWAL Air Force Wright Aeronautical Laboratories
AIAA The American Institute of Aeronautics and Astronautics
AMC Acceptable Means of Compliance
BLISS Bi-Level Integrated System Synthesis
CAD Computer Aided Design
CAGD Computer Aided Geometric Design
CAM Computer Aided Manufacturing
CATIA Computer Aided Three-Dimensional Interactive Application
CFD Computational Fluid Dynamics
CFRP Carbon Fibre-Reinforced Plastic
CGP Computer Graphics Programming
CO Collaborative Optimization
CPACS Common Parametric Aircraft Conguration Schema
CS25 Certication Specications and Acceptable Means of Compliance for
Large Aeroplanes
CRM Common Research Model
CSSO Concurrent Subspace Optimization
DEE Design and Engineering Engine
DEM Design Elemente Methode
DLM Doublet-Lattice Methode
DL Double-Lattice
DLR Deutsches Zentrum fur Luft- und Raumfahrt
DOF Degrees of Freedom (Freiheitsgrade im FE-Modell)
DSi i-te Dimensionierungsstufe
EAS Equivalent Airspeed
EASA European Aviation Safety Agency
EC European Commission
EFCS Electronic Flight Control System
EV Entwurfsvariable
V
Inhaltsverzeichnis
FAA Federal Aviation Agency
FAR Federal Aviation Regulations
FE Finite-Elemente, Finites-Element
FEM Finite-Elemente-Methode
FERMAT Flutter Reduced Order Assessment
FSD Fully Stressed Design
GSE Global Sensitivity Equation
HHi Hinterholmabschnitt i
HK Hinterkante
HLW Hohenleitwerk
HSB Handbuch Struktur-Berechnung
ICW Intermediate Complexity Wing
IFL Institut fur Leichtbau der TU-Braunschweig
IGES International Graphics Exchange Standard
KTH Koniglich Technische Hochschule in Stockholm
LRA Lastreferenzachse
LTH Luftfahrttechnisches Handbuch
MAC Mean Aerodynamic Chord
MBB Messerschmitt-Bolkow-Blohm
MDO Multidisciplinary Design Optimization
MFP Maintenance Facility Planning
MMFD Modied Method of Feasible Direction
MMG Multi Model Generator
MP Mathematical Programming
NASA National Aeronautic and Space Administration
NLR The National Aerospace Laboratory of the Netherlands
NSI Natural Spline Interpolation
NURBS Non Uniform Rational B-Splines
OC Optimality Criteria
OWE Betriebsleergewicht, Operating Weight Empty
QRi i-tes Querrruder
Ri i-te Rippe
RSM Response Surface Methodology
SLP Sequential Linear Programming
SO Strukturoptimierung
SOM Strukturoptimierungsmethoden
SQP Sequential Quadratic Programming
STEP Standard for the Exchange of Product Model Data
TAS True Airspeed, wahre Fluggeschwindigkeit
TIGL Geometriebibliothek
TsAGI Central Aerohydrodynamic Institute, russisches Luftfahrtinstitut
TU Technische Universitat
VI
Inhaltsverzeichnis
UAV Unmanned Aerial Vehicle
VHi Vorderholmabschnitt i
VK Vorderkante
W2GJ Matrixname bei MSC.Nastran Solution 144
X31 Experimentalugzeug aus US-amerikanischer-deutscher Koproduktion
b) Programm und Projektnamen
ASTROS Automated STRuctural Optimization System
CAESIOM Computerised Environment for Aircraft Synthesis and Integrated Op-
timisation Methods
CATIA Computer Aided Three-Dimensional Interactive Application, CAD-
Programm der franzosischen Firma Dassault
DT NURBS Fortran77 Bibliothek mit Geometriefunktionen und dierentialgeome-
trischen Konstruktionsmethoden
ELWIS Modellgenerator - Finite Element Wing Structure
FAME-F Fast and Advanced Mass Estimation of Fuselages, Programm von Air-
bus
FAME-W Fast and Advanced Mass Estimation of Wings, Programm von Airbus
iGREEN Integrated Green Aircraft, DLR Projekt (2001-2003)
iSIGHT Optimierungsprogramm fur MDO Aufgaben
LamAiR Laminar Aircraft Research, DLR Projekt (2009-2012)
LANN Windkanal Testkampagne von Lockheed, AFWAL, NASA und NLR
MBB-Lagrange Strukturoptimierungsprogramm bei Airbus Defense and Space
MSC.Nastran Ursprunglich NASA Structural Analysis System, Finite Elemente Pro-
gramm von MSC.Software
MSC.Patran Pre- und Prostprozessing Programm fur Modellierung sowie Geome-
trieerzeugung und -bearbeitung von MSC.Software
NeoCASS Next generation Conceptual Aero Structural Sizing
PrADO Preliminary Aircraft Design and Optimisation Program, Pro-
grammpaket des Flugzeugvorentwurfs, entwickelt am IFL der TU-
Braunschweig
RCE Remote Component Environment, Open-Source-
Integrationsframework des DLR
TAU CFD-Code, DLR-Programm
VAMP DLR-Projekt (2009-2012)
VSAERO 3DOberachenpanel Aerodynamikprogramm
c) Schreibweisen und Indizes
 Dierenzwert eines Skalars oder eines Vektors
@
@()
partielle Ableitung
r vektorieller Dierentialoperator
VII
Inhaltsverzeichnis
(_) 1. Ableitung nach der Zeit
() 2. Ableitung nach der Zeit
()T transponierter Vektor bzw. transponierte Matrix
()? transformierte Funktion oder Vektor, Optimum
() Groe in modalen Koordinaten
 Kreuzprodukt zweier Vektoren
()o obere Schranke
()u untere Schranke
()e elementbezogene Groe (FE-Methode)
()p volumenbezogene Groe
()q oberachenbezogene Groe
()u partielle Ableitung nach u
()v partielle Ableitung nach v
()vh Verhaltnis vertikal zu horizontal
()w partielle Ableitung nach w
()zul zulassig
()B Beulen
()HLW Hohenleitwerk
()O Oberseite
()U Unterseite
()A Querruder, Koordinatenystem
()B Beulen, Koordinatensystem
()BD Beulen infolge Druckbeanspruchung
()Br Bruch
()BS Beulen infolge Schubbeanspruchung
()D Deckhaut, Divergenz
()DH Deckhaut
()DT Deckhautteilache
()DTO Deckhautteilache auf der Oberseite
()DTU Deckhautteilache auf der Unterseite
()E Ermudung
()FK Flugelkasten
()FZ Flugzeug
()H Holm
()HK Hinterkante
()HO oberer Holmrand
()HT Holmteilache
VIII
Inhaltsverzeichnis
()HTO Oberkante Holmteilache
()HTU Unterkante Holmteilache
()HU unterer Holmrand
()K Kniepunkt Stabilitatsenveloppe, Kraftsto
()KO Kraftstooberache
()KS Kraftsto
()L Linie
()O Oberseite
()P Prol
()PS Prolsehne
()Qi i-tes Querruder
()QR Querruder
()R Rippe
()RL Rippenlinie
()RO obere Rippenkurve
()RT Rippenteilache
()RU untere Rippenkurve
()SE Segment
()SO Segmentoberseite
()St Stringer
()StH Stringer - Holm
()SU Segmentunterseite
()T Triebwerk
()U Unterseite
()V Volumen, Vergleichsspannung
()V K Vorderkante
()W Wolblinie
() Drehung um die z-Achse
() Drehung um die y-Achse
() Drehung um die x-Achse
d) Lateinische Buchstaben
a geometrische Groe, Relaxationsparameter, linearer Faktor
b geometrische Groe, Flugelspannweite, Breite
c mittlere Flugeltiefe, approximierte Funktion fur den Rollbeiwert
c? approximierte und transformierte Funktion fur den Rollbeiwert
cb Flugelkastentiefe
cmn Navierkoezient
c B-Spline Punkte
d maximale Proldicke, Abstand, approximierte Funktion fur den Di-
vergenzstaudruck
IX
Inhaltsverzeichnis
d? approximierte und transformierte Funktion fur den Divergenzstau-
druck
d de Boor Punkte oder Kontrollpunkte bei B-Spline Funktionen
f Zielfunktion
fi i-te Eigenfrequenz
f Kraftvektor bzw. Lastvektor
g Erdbeschleunigung
g Vektor der Ungleichheitsrestriktionen
gA Ungleichheitsrestriktion zur Querruderwirksamkeit
gB Vektor der Ungleichheitsrestriktionen zum lokalen Beulen
gBD Vektor der Ungleichheitsrestriktionen zum lokalen Beulen bei Druck-
beanspruchung
gBS Vektor der Ungleichheitsrestriktionen zum lokalen Beulen bei Schub-
beanspruchung
gD Ungleichheitsrestriktion zur statischen Divergenz
gS Vektor der Ungleichheitsrestriktionen hinsichtlich zulassiger Material-
spannungen
h Hohe
h Vektor der Gleichheitsrestriktionen
j Sicherheitsfaktor
k Ordnung der B-Spline Funktion, reduzierte Frequenz
kc Beulkoezient Druckbeulen
ks Beulkoezient Schubbeulen
l Ordnung der B-Spline Funktion bei B-Spline Flachen, Proltiefe, Rip-
penabstand, Lange
lr Flugeltiefe in der Rumpfmitte
ls Flugeltiefe an der Flugelspitze
m Anzahl der Knoten des Knotenvektors t, Anzahl der Halbwellen im
Beulfeld, Masse, Set bei der FE-Modellierung
mBL Betriebsleermasse
mF Flugelmasse
mFK Flugelkastenmasse
mKS Kraftstomasse
mLt Leertankmasse
mST maximale Startmasse
n Anzahl der Stutzstellen p, Lastvielfaches, Anzahl Halbwellen im Beul-
feld, Anzahl
n Normalenvektor
nz Lastvielfaches
p Lastintensitat, Rollrate
p Stutzstellen auf der B-Spline Kurve, Punkt, volumenbezogene Lasten
q dynamischer Druck, Schubuss
X
Inhaltsverzeichnis
qD Divergenzstaudruck
q parametrische Flachenfunktion, Oberachenlasten, Ortsvektor
r parametrische Kurvenfunktion, Zustandsvariablenvektor
s Skalierungsfaktor Prol
s Knotenvektor bei B-Spline Flachen, parametrische Kurve, Schnitt-
punkt
t Tiefe
ti i-ter Knotenwert einer B-Spline Kurve
t Knotenvektor der B-Spline Kurven bzw. Flachen, Translationsvektor,
Vektor der Trimmvariablen
u Verschiebungsvektor
u Kurven bzw. Flachenparameter, Verformungen
ui Parameterkoordinate zur Stutzstelle pi
v Flachenparameter, Geschwindigkeit
v Vektor lokales Koordinatensystem
w Verschiebung, Flachenparameter
x; y; z Koordinaten
x Entwurfsvariablenvektor
x Entwurfsvariablenvektor im Optimum
xo obere Grenze der Entwurfsvariablen
xu untere Grenze der Entwurfsvariablen
y Analysevariablenvektor
yc konstante Analyseparameter
A Matrix der B-Spline Funktionen
AR Streckung, aspect ratio
Bi;k B-Spline Funktion
Cg untere Schranke fur den Rollbeiwert bei der Dimensionierung
CK Rollmomentenbeiwert im Kniepunkt der Stabilitatsenveloppe
Ci Rollbeiwert i, Stutzstelle der Approximationsfunktion c
Cl Auftriebsbeiwert
Cl;a Rollbeiwert infolge eine Querruderausschlages a
Cl;p Rollbeiwert infolge Rollen mit der Rollgeschwindigkeit p
C Elastizitatstensor
D isotrope Plattensteigkeit
D Operatormatrix
E E-Modul
F implizite Flachenfunktion
Fx; Fy; Fz Kraftkomponenten in x, y und z-Richtung
XI
Inhaltsverzeichnis
G Transformationsmatrix zwischen aerodynamischer und strukturme-
chanischer Modellierung, Geschwindigkeitsfeld
HH Hinterholm
HHi Hinterholmabschnitt
K Kernfunktion DLM
K Steigkeitsmatrix
L Lagrangesche Funktion
M Mega, Machzahl
Ma Machzahl
M Massenmatrix
MC Bemessungsreisemachzahl
Mx;My;Mz Momentenkomponenten um die x, y und z-Achse
MD Maximale Bemessungsmachzahl, maximum dive Mach number
MMO Maximale Betriebsgeschwindigkeit
Nx; Ny; Nz Membrankrafte
O Oberache
P Punktkoordinate, Lasten
P iV K Vorderkantenpunkt von Prol i
P iHK Hinterkantenpunkt von Prol i
Q aerodynamische Krafte an den Strukturknoten bei der Trimmanalyse
Ri Rippe i
R Richtungskosinusmatrix
S Flache
S Integrationsmatrix
SF Sicherheitsfaktor
SFBD Sicherheitsfaktor fur Druckbeulen
SFBS Sicherheitsfaktor fur Schubbeulen
T kinetische Energie
V Formanderungsenergie, Volumen
VA Querrudervolumen
VC Bemessungsreisegeschwindigkeit
VD Maximal oder Bemessungsgeschwindigkeit, Design Diving Speed
V H Vorderholm
V Hi Vorderholmabschnitt i
V i Variante i der Planformvarianten des D150 Flugels
VMO maximale Betriebs-Fluggeschwindigkeit, Maximum Operating Speed
W virtuelle Arbeit
XII
Inhaltsverzeichnis
e) Griechische Buchstaben
 Orientierungswinkel einer Rippe, Anstellwinkel DLM Box, Neigungs-
winkel Kraftstoebene
 Drehwinkel um die y-Achse
 Drehwinkel um die x-Achse, Stringerorientierungswinkel
 Inkrement
a Querruderausschlag
 Vektor der Trimmvariablen
" Mindestabstand
"eff Rolleektivitat
" Verzerrungsvektor
A relative spannweitige Querruderposition
t Faktor bei der Ermittlung der mittleren Flugelkastenhohe
vh Faktor Flachenverhaltnis vertikal zu horizontal bei Stringern
 Drehwinkel um die z-Achse
_ Nickgeschwindigkeit
i i-ter Eigenwert
 Poisson-Zahl
 Funktion der Rollbeiwerte
 Dichte
 Spannung
B zulassige Beulspannung
BL zulassige Spannung bei Bruchlast
E zulassige Spannung infolge Ermudung
GL zulassige Spannung bei Grenzlast
V Vergleichsspannung nach von Mises
zul zulassige Spannung
 Spannungsvektor
 Schubspannung
' Pfeilungswinkel

e Elementansatzfunktionen der Finiten Elemente
 Funktion der Trimmvariablen
 Elastisches Potenzial, Matrix
	 Beschleunigungspotenzial
 Matrix aus Matrixmultiplikation von B Spline Koezienten Matrizen
XIII

1 Einleitung
1.1 Motivation und Problemstellung
Die moglichst fruhzeitige Berucksichtigung statischer aeroelastischer Anforderungen und
deren Auswirkungen beim Strukturentwurf von Transportugzeugugeln ist nach wie vor
eine Herausforderung, insbesondere bei neuen Kongurationen. Diese Anforderungen
umfassen entsprechend der Zulassungsvorschriften (z.B. CS25 §25.629) die Vermeidung
von Ruderumkehr und Divergenz innerhalb der aeroelastischen Stabilitatsenveloppe.
Damit Ruderumkehr nicht auftritt, ist unter Umstanden die tragende Struktur des
Flugels anzupassen, wie z.B. bei der Entwicklung der Do728 Jet der Firma Dornier
Luftfahrt GmbH. Dort waren Verstarkungen des Flugelkastens notig geworden, um aus-
reichende Querruderwirksamkeit zu erzielen [165]. Der Entwurf war schon so weit fort-
geschritten, dass das Konstruktionskonzept bereits festgelegt war und nur noch die Di-
mensionierung der Struktur angepasst werden konnte.
Hinsichtlich der statischen Divergenz kommt Krone [98] in seiner Arbeit zu dem Er-
gebnis, dass, unter Berucksichtigung statischer Divergenz beim Strukturentwurf, nach
vorn gepfeilte Flugel ein erheblich groeres Strukturgewicht haben als ungepfeilte Flugel.
So ist bei ihm das Strukturgewicht eines 25° nach vorn gepfeilten Flugels aus Aluminium
eines Geschaftsreiseugzeuges gegenuber dem ungepfeilten um 140% hoher. Die Bau-
weise aus kohlefaserverstarktem Kunststo (engl. carbon bre reinforced plastic, CFRP)
zeigt nachKrone nur einen geringen Massenanstieg bei der Variation der Flugelpfeilung
(siehe Abbildung 1.1). Allerdings basieren die quantitativen Aussagen hinsichtlich des
Strukturgewichts des Flugels bei Krone auf praxisfernen und sehr generischen Struk-
turmodellen. Sie sind deshalb mit Unsicherheiten behaftet.
Die beiden Beispiele zeigen auch die Bandbreite der strukturellen Modellierung. Ins-
besondere hat das Strukturmodell der Do728 eine erheblich groere Genauigkeit, da
sich das Finite-Elemente Modell des Flugelkastens topologisch an der realen Konstruk-
tion orientiert. Die gewichtsminimale Dimensionierung von Flugzeugstrukturen ist auch
deshalb bedeutsam, da ein erhohtes Flugel- bzw. Flugzeuggewicht einen erhohten Treib-
stoverbrauch nach sich zieht.
Um moglichst praxisorientierte Strukturmodelle fur Flugzeugugel hinsichtlich des
konstruktiven Aufbaus aber auch mit groen Entwurfsfreiheiten fruhzeitig im Entwurf
zur Verfugung zu haben, stellt ein Parametrisierungsansatz auf Basis von Geometriean-
satzfunktionen ein geeignetes Konzept dar. Die Umsetzung eines solchen Konzeptes im
Rahmen von Strukturoptimierungsaufgaben aus dem Bereich der Luftfahrtforschung ist
1
1 Einleitung
Abbildung 1.1: Masse Flugeldeckhaut uber der Flugelpfeilung aus [99]
z.B. in den Arbeiten von Schuhmacher [163] und Weber [200] zu nden.
Bei der Frage nach dem Material, bei der Krone in seiner Arbeit aus dem Jahr 1974
die Vorteile und Moglichkeiten von CFRP aufzeigt, stellt Grunder in seinem Artikel
[69] aus dem Jahr 2011 heraus, dass die Ablosung von Metall durch Kunststo noch
nicht absehbar ist. Neben der Unsicherheit der tatsachlichen Gewichtseinsparung durch
CFRP, kommen hohe Fertigungskosten, ein nach wie vor notwendiger hoher Anteil an
Metallbauteilen und problematischere Reparatureigenschaften gegenuber einer Metall-
bauweise hinzu. Zudem gibt es Weiterentwicklungen bei Aluminiumlegierungen.
Die wesentlichen Ziele der vorliegenden Arbeit sind daher folgende:
 Erfullung statischer aeroelastischer Anforderungen beim Strukturentwurf von Flug-
zeugugeln unter Minimierung des zusatzlichen Strukturgewichts.
 Der Einsatz praxisorientierter Simulationsmodelle und Simulationsverfahren bei
Entwurfsaufgaben verspricht realistischere Ergebnisse gegenuber vereinfachten Mo-
dellierungen.
 Ein ganzheitliches Parametrisierungskonzept mit Geometrieansatzfunktionen er-
moglicht groe Entwurfsfreiheiten bei gleichzeitiger Verwendung konstruktionsna-
her Simulationsmodelle.
 Aufzeigen der Eignung von Aluminium als nach wie vor geeigneter Werksto fur
Flugelstrukturen gegenuber CFRP.
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1.2 Ziel und Aufbau der Arbeit
Das Ziel der Arbeit ist die Untersuchung des Einusses der statischen aeroelastischen
Anforderungen auf den Strukturentwurf von Verkehrsugzeugugeln im Rahmen von
weitreichenden Entwurfsstudien. Der Parameterraum der Entwurfsstudien soll Variatio-
nen des Konstruktionskonzeptes des tragenden Flugelkastens, die Lage und Groe der
Querruder und die Planform des Flugels umfassen.
Es wird dabei untersucht, inwieweit sich die Anforderungen aus der statischen Ae-
roelastik, also die Vermeidung von Ruderumkehr und Divergenz innerhalb der Stabi-
litatsenveloppe, auf das Strukturgewicht sowie auf die Strukturdimensionierung auswir-
ken. Letzteres meint die Wanddickenverteilung bzw. Querschnittsachenverteilung als
Ergebnis einer Dimensionierung des tragenden Flugelkastens.
Stand der Technik ist, dass Methoden zur Dimensionierung von Flugelkastenstruktur-
modellen mit Strukturoptimierungsmethoden unter Berucksichtigung von Restriktionen
aus der statischen Aeroelastik, wie der Ruderwirksamkeit und der Divergenz, entwickelt
sind und in Strukturoptimierungsprogrammen wie MSC.Nastran zur Verfugung stehen
und angewendet werden konnen. Veroentlichungen fur generische Flugel sind dazu bei
[51], [106], [188] zu nden. Eine Veroentlichung zur Dimensionierung eines Verkehrs-
ugzeugugels mit der Querruderwirksamkeit als Restriktion stellt [165] dar. Darin
werden auch die Auswirkungen der Querruderwirksamkeitsrestriktion auf den Struktur-
entwurf dokumentiert.
Eine Veroentlichung zur Dimensionierung von vorwartsgepfeilten Verkehrsugzeug-
ugeln ist die Masterarbeit vonMoon [120] mit dem Flugel der HFB 320 Hansa Jet der
Hamburger Flugzeugbau GmbH aus den 1960er-Jahren als Anwendungsbeispiel. Das
Strukturmodell des Flugels ist als Platte modelliert, eine praxisnahe Abschatzung zum
Einuss der Divergenz auf die Flugelmasse wird in der Arbeit nicht vorgenommen.
Wird in [165] der Strukturentwurf unter Berucksichtigung der Querrudereigenschaf-
ten fur ein nicht mehr veranderbares konstruktionsnahes Flugelkastenstrukturmodell
durchgefuhrt, liegt die Zielsetzung der Arbeit darin, den Einuss der Querruderwirk-
samkeit und der Divergenz im Rahmen von weitreichenden Entwurfsstudien zu untersu-
chen. Gleichzeitig sollen moglichst konstruktionsnahe Strukturmodelle verwendet wer-
den. Dies erfordert ein umfassendes neu zu entwickelndes Konzept, das Gegenstand der
vorliegenden Arbeit ist.
Die Erweiterung des Wissensstandes der vorliegenden Arbeit kann in den drei nach-
folgenden Punkten zusammengefasst werden:
 Aufgrund der groen Entwurfsfreiheiten wird ein ganzheitlicher parametrischer
Entwurfsprozess entwickelt, um die statischen aeroelastischen Anforderungen beim
Strukturentwurf eines Flugzeugugels zu untersuchen.
 Das Spektrum der Entwurfsparameter reicht von Geometrieparametern der aue-
ren Flugelgeometrie, uber die Topologie des Konstruktionsaufbaus des Flugel-
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kastens bis zu den Dimensionen der Wanddicken und der Versteifungselemente.
Die Entwurfsparameter hinsichtlich der Geometrie und der Topologie werden in
Parameterstudien variiert. Die Entwurfsparameter der Wanddicken und Quer-
schnittsachen sind Entwurfsvariablen der Strukturdimensionierung.
 Es werden praxisorientierte Simulationsmodelle und Simulationsverfahren im Ent-
wurfsprozess verwendet, wobei ein geeignetes Parametrisierungskonzept zum Auf-
bau der Simulationsmodelle entwickelt wird.
Die wesentlichen Bestandteile dieses Konzeptes werden nachfolgend erlautert. Zur
Auswahl der jeweils gewahlten Vorgehensweise bzw. der ausgewahlten Simulationsver-
fahren werden auch die jeweiligen Vor- und Nachteile bzw. deren Moglichkeiten aber
auch die Grenzen angesprochen.
Konstruktionsnahes Finite-Elemente-Modell Flugelkasten
Um die Auswirkungen der statischen aeroelastischen Anforderungen auf die Dimen-
sionierung der Struktur bewerten zu konnen, wird das Strukturmodell des tragenden
Flugelkastens moglichst konstruktionsnah modelliert. Das bedeutet, dass die wesentli-
chen Strukturbaugruppen wie die Holme, die Rippen und die mit Stringern versteiften
Deckhaute explizit mit Finiten-Elementen (FE) modelliert werden. Stringer sollen wie
bei Konstruktionen aus der industriellen Praxis, als parallel verlaufende Versteifungen
in der Deckhaut realisiert werden.
Neben den Stringern sind Versteifungselemente in den Holmen und Rippen zu beruck-
sichtigen, um so praxisnahe Beulfelder zu denieren. Durch Parametrisierung des Kon-
struktionskonzeptes, also z.B. die Lage und Ausrichtung von Holmen, Rippen und Strin-
gern, konnen Entwurfsparameter zur Topologie des Flugelkastens deniert und in Ent-
wurfsaufgaben verwendet werden. So gewahrleistet ein parametrisiertes Konstruktions-
konzept bei Variation der aueren Geometrie, wie z.B. der Flugelpfeilung als Entwurfspa-
rameter, weiterhin eine praxisorientierte Konstruktion und geeignete Finite-Elemente
Modelle. Parameter des Konstruktionskonzeptes konnen auch Entwurfsparameter sein,
die z.B. die Lage der Holme denieren oder die Orientierung der Stringer.
Vorteile/Moglichkeiten Ein moglichst konstruktions- und praxisnahes Struktur-
modell lasst eine Ubertragung der Ergebnisse der Untersuchungen auf realistische Kon-
struktionen zu. Die Qualitat eines FE-Modells mit parallel verlaufenden Stringern auf
der Deckhaut ist ebenso besser als eines mit isoparametrischer Vernetzung, da die Scha-
lenelemente auf der Deckhaut gerade von hochgestreckten und zugespitzten Transport-
ugzeugugeln mit parallel verlaufenden Stringern eine geringere Zuspitzung haben.
Nachteile/Grenzen Allerdings erhoht die Komplexitat des Strukturmodells den Pa-
rametrisierungsaufwand und schrankt auch die Variationsfahigkeit eines Strukturmodells
hinsichtlich seiner Topologie ein. Weiterhin fuhren Parametervariationen zu einer Ande-
rung der Elementanzahl bzw. der Knotennummern, was wiederum eine Anpassung aller
4
1.2 Ziel und Aufbau der Arbeit
vom FE-Modell abhangigen Simulationsmodelle nach sich zieht, wie das Optimierungs-
modell (Denition der Entwurfsvariablen und Restriktionen) und das Kopplungsmodell
zwischen Aerodynamik und Struktur. Letzteres wird u.a. fur die Analyse des aeroelas-
tischen Verhaltens benotigt.
Dimensionierung der Flugelkastenstruktur
Fur die Dimensionierung der tragenden Struktur des Flugels, den Flugelkasten, wird in
einer ersten Stufe ein empirisch-analytisches Verfahren verwendet, bei dem Schnittlas-
ten berucksichtigt werden. Im danach folgenden Dimensionierungsschritt werden Struk-
turoptimierungsmethoden mit gradientenbasierten Optimierungsalgorithmen eingesetzt,
wobei zulassige Spannungen und Beulsicherheit als Restriktionen verwendet werden. Die
Lasten werden als Knotenlasten berucksichtigt. Das Ergebnis der ersten Stufe ist der
Startentwurf der zweiten Dimensionierungsstufe. Bei der dritten Dimensionierungsstufe
werden die Aeroelastikrestriktionen berucksichtigt, also die Querruderwirksamkeit und
der kritische Staudruck der Divergenz, wobei die Wanddicken der zweiten Stufe als
Startentwurf und als untere Grenzen deniert werden, also nur zusatzlich aufgedickt
werden kann. Das Konzept dieser drei Dimensionierungsstufen tragt der praxisorien-
tierten Vorgehensweise Rechnung, bei der z.B. im industriellen Entwurfsprozess die Ae-
roelastikabteilung anhand einer durch die Statikabteilung dimensionierten Struktur, die
aeroelastischen Anforderungen pruft und gegebenenfalls Anpassungen der Struktur vor-
schlagt [159]. Die Integration dieser klassischen Vorgehensweise in einen automatisierten,
parametrischen ruckgekoppelten Entwurfsprozess stellt die eigentliche zukunftsweisende
Weiterentwicklung dar. Bei der Dimensionierung werden insgesamt zudem moglichst
alle in der Praxis eingesetzten Restriktionen berucksichtigt. Diese umfassen nach [29]
die zulassigen Materialspannungen, die Beulsicherheit, den Divergenzstaudruck und die
Rollwirksamkeit. Um insbesondere wie in [165] die Bereiche der Struktur sichtbar zu
machen, die von den Aeroelastikrestriktionen beeinusst werden, werden die Entwurfs-
variablen, also die Wanddicken der FE-Modelle, entsprechend fein aufgelost.
Vorteile/Moglichkeiten Der mehrstuge Prozess hat den Vorteil, dass die Struktur-
optimierung mit den Optimierungsalgorithmen mit dem schnittlastenbasierten Dimen-
sionierungsergebnis der ersten Stufe einen sinnvollen Startentwurf hat. Da die Wand-
dicken aus der Vordimensionierung in der zweiten Stufe sowohl dicker als auch dunner
werden konnen, ist mit der Vordimensionierung keine Einengung des Entwurfsraums
verbunden. Weiterhin sind die Methoden zur Bearbeitung von Strukturoptimierungsauf-
gaben mit Restriktionen aus verschiedenen Bereichen (Spannungen, Beulen, Ruderwirk-
samkeit, Divergenz) und die Verwendung von vergleichsweise groen Modellen verfugbar
(z.B. in MSC.Nastran). Die in der dritten Dimensionierungsstufe berucksichtigten Re-
striktionen aus der statischen Aeroelastik (Querruderwirksamkeit und Divergenz) zeigen
je nach Feinheit des Entwurfsvariablenmodells den Einuss der Anforderungen aus der
statischen Aeroelastik auf den Strukturentwurf. Durch die Praxisorientiertheit der Vor-
gehensweise, also die Dimensionierung zunachst mit strukturmechanischen Restriktionen
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und danach mit Restriktionen aus der Aeroelastik, erhoht die Genauigkeit des erzielten
Optimums.
Nachteile/Grenzen Das Ergebnis der Strukturoptimierungsaufgaben ist nach Kon-
vergenz des Optimierers ein lokales Optimum, bei dem zu prufen ist, inwieweit es plau-
sibel ist und gegebenenfalls ein globales Optimum vorliegt. Die Aufteilung der Restrik-
tionsarten auf mehrere Dimensionierungsschritte bedeutet eine Einschrankung des Ent-
wurfsraums im dritten Dimensionierungsschritt. Es ist also nicht auszuschlieen, dass
das in der dritten Dimensionierungsstufe ermittelte Optimum schlechter ist, als bei einer
Dimensionierungsstrategie, bei der alle Restriktionstypen in einer Dimensionierungsstufe
berucksichtigt wurden oder die Reihenfolge von Dimensionierungsschritt 2 und Dimen-
sionierungsschritt 3 vertauscht ist. Die Anzahl der Entwurfsvariablen, der Restriktionen
und der Lastfalle ist begrenzt, damit die Optimierungsaufgabe noch bearbeitbar ist.
Massenmodell - komplette Flugelmasse
Da ein Ziel der Arbeit auch darin besteht, den Einuss der Querruderwirksamkeit und
der Divergenz auf die gesamte Flugelmasse zu untersuchen, sind Methoden anzuwenden,
mit denen neben dem tragenden Flugelkasten moglichst alle weiteren strukturellen und
nicht-strukturellen Massen eines Transportugzeugugels abgeschatzt werden konnen.
Da bei den Rollwirksamkeitsuntersuchungen und bei der Ermittlung der Lasten die
Massenverteilung fur den gesamten Flugel in Form von Tragheitskraften eingeht, sind
Methoden zu entwickeln, um eine Modellierung der gesamten Flugelmasse vornehmen zu
konnen. Somit sind die Lasten mit den Entwurfsvariablen gekoppelt. Neben den struk-
turellen Massen beinhalten die nicht-strukturellen Massen auch die Kraftstomassen,
die entsprechend der Betankung zu modellieren sind. Ein Ziel bei der Ermittlung der
Flugelgesamtmasse besteht auch darin, fur die Anwendungsbeispiele, bei denen entspre-
chende Daten aus der Praxis vorhanden sind, die im Rahmen der Arbeit berechneten
Werte mit diesen zu vergleichen (z.B. D150 mit Airbus A320).
Vorteile/Moglichkeiten Ein vollstandiges Massenmodell erhoht die Genauigkeit der
Simulationen, bei denen ein Massenmodell notig ist. Dies ist bei der Simulation des Roll-
manovers der Fall, mit dem die Rollwirksamkeit ermittelt wird sowie bei der Lastanalyse,
wobei hier die verteilte Modellierung der Massen im Flugel eine Entlastung der Struk-
tur bewirkt. Hinsichtlich des verwendeten Werkstos Aluminium gibt es insbesondere
fur die Abschatzung der Sekundarmassen wie Klappen und nicht-struktureller Massen,
wie Massenaufschlage aufgrund der Fertigung, empirisch-analytische Methoden, die bei
CFRP in vergleichbarer Form noch nicht vorhanden sind.
Nachteile/Grenzen Die Verwendung von einfachen Formeln zur Abschatzung ver-
schiedener Massen der nicht-tragenden Struktur wie der Klappen ist mit Unsicherheiten
verbunden, weil diese Formeln statistikbasiert sind. Es konnen darin also nur Daten exis-
tierender Konstruktionen bzw. vom Hersteller veroentlichte Daten einieen. Auch ist
der Gultigkeitsbereich solcher Formeln begrenzt.
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Vollstandiger ruckgekoppelter parametrisierter Entwurfsprozess und
parametrisierte Simulationsmodelle
Weitreichende Entwurfsstudien fuhren dazu, dass sich nahezu alle Simulationsmodelle,
die zu einem Entwurfsprozess gehoren (Lastanalyse, Dimensionierung) aufgrund von
Parametervariationen andern. Daher soll in der vorliegenden Arbeit ein ganzheitlicher
parametrisierter Entwurfsprozess aufgebaut werden, der neben dem Aufbau der ebenfalls
parametrisierten Simulationsmodelle die Ermittlung der Lasten der exiblen Struktur
und die Dimensionierung der Struktur umfasst. Da auch zu berucksichtigen ist, dass
die Ausgangsgeometrie eines aerodynamischen Entwurfs ublicherweise im sogenannten
ight shape gegeben ist, ist zudem die Ruckrechnung vom ight shape zum sogenannten
jig-shape erforderlich, der die Bauform des Flugels deniert.
Vorteile/Moglichkeiten Ein Vorteil des parametrischen Entwurfsprozesses und der
parametrischen disziplinaren Simulationsmodelle besteht in der Einheitlichkeit des Mo-
dellaufbaus sowie der Schnittstellen zwischen den Simulationsverfahren. Ferner sind
die Simulationsergebnisse besser vergleichbar. Zudem sind, abhangig vom Parametrisie-
rungskonzept, auch groe Parametervariationen moglich.
Nachteile/Grenzen Nachteilig an dieser Vorgehensweise ist, dass die Parametrisie-
rung des Entwurfsprozesses und der Simulationsmodelle ein aufwendiges Parametrisie-
rungskonzept mit vielen festzulegenden Parametern nach sich ziehen kann.
B-Splines und dierentialgeometrische Konstruktionsmethoden
Im Wesentlichen basieren die parametrisierten Simulationsmodelle auf einem ebenfalls
parametrisierten Geometriemodell des Flugels und des Flugelkastens. Dieses wiederum
wird uber parametrische Ansatzfunktionen deniert. Als parametrische Ansatzfunktio-
nen werden B-Splines ausgewahlt, mit denen man Kurven und Flachen, z.B. der Prol-
oder Flugelgeometrie wie der Baugruppen des Flugelkastens, abbilden kann. Ferner wer-
den zum Aufbau des Geometriemodells dierentialgeometrische Konstruktionsmethoden
eingesetzt.
Vorteile/Moglichkeiten B-Splines sind gut geeignet, da die Interpolation oder Ap-
proximation von Stutzpunkten (z.B. Prolpunkte) zu glatten und moglichst gering oszil-
lierenden Kurven bzw. Flachen fuhrt. Weiterhin sind B-Splines die am haugsten ein-
gesetzten Ansatzfunktionen fur Kurven und Flachen, die im Geometrieformat IGES von
entsprechenden Programmen verwendet bzw. exportiert werden (CATIA, MSC.Patran,
Ansys). Die Trennung zwischen Funktionen, mit denen Geometrien parametrisiert wer-
den, und verschiedenen zur Verfugung stehenden dierentialgeometrischen Konstrukti-
onsmethoden ermoglicht einen schrittweisen Aufbau des Geometriemodells einer komple-
xen Flugelkastenkonstruktion. Daraus lassen sich alle Simulationsmodelle parametrisch
aufbauen.
Nachteile/Grenzen Die Approximation bzw. Interpolation von Stutzpunkten zu
Kurven und Flachen fuhrt auch bei B-Splines dazu, dass beim schrittweisen Aufbau
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von komplexen Geometrien Klaungen zwischen einzelnen geometrischen Flachen auf-
treten konnen (z.B. zwischen Rippen und Holmen). Dies kann sich beim FE-Modell in
nicht verbundene Baugruppen niederschlagen. Weiterhin konnen auftretende Oszillatio-
nen bei geometrischen Flachen dazu fuhren, dass der Aufbau eines CFD-Netzes fur die
aerodynamische Analyse zu Ungenauigkeiten fuhrt.
Doublet Lattice Methode als aerodynamisches Verfahren
Zur Berechnung der Lasten der tragenden Flugelstruktur sowie die Ermittlung der Roll-
wirksamkeit und der statischen Divergenz wird als aerodynamisches Rechenverfahren
die Doublet-Lattice Methode (DLM) verwendet. Die DLM ist ein in der Praxis einge-
setztes aerodynamisches Verfahren, das neben dem Einsatz bei der Flatteranalyse und
der Boenanalyse u.a. auch zur Simulation quasi-stationare Trimmmanover oder fur die
Divergenzanalyse angewendet werden kann. Grundsatzlich kann die DLM auch durch
eines oder mehrere andere aerodynamische Rechenverfahren im Entwurfsprozess ersetzt
werden.
Vorteile/Moglichkeiten Ein Vorteil der DLM ist seine Schnelligkeit, vor allem ge-
genuber aufwendigen aerodynamischen Rechenverfahren wie Oberachenpanelverfahren
oder CFD-Methoden. Die Denition des aerodynamischen Netzes ist ebenfalls leicht zu
bewerkstelligen. Ferner bietet die DLM, die nur fur subsonische Stromungen konzipiert
ist, die Moglichkeit stationare und instationare Korrekturen auf Basis von Windkanal-
ergebnissen oder Ergebnissen von genaueren aerodynamischen Verfahren zu berucksich-
tigen. Dadurch konnen z.B. auch als stationar angenommene Ablosungseekte, die sich
auf die Druckverteilung auswirken, berucksichtigt werden. Zudem konnen geometri-
sche Charakteristika, wie der Einstellwinkel des Flugels uber die Spannweite oder die
Wolblinie der Prole, aus denen sich ein Flugel zusammensetzt, bei den Korrekturen
einbezogen werden.
Nachteile/Grenzen Ein wesentlicher Nachteil der DLM ist, dass sie nur fur sub-
sonische Stromungen entwickelt wurde. Trotz verschiedener Korrekturmoglichkeiten,
die zuvor kurz dargelegt sind, konnen nicht alle physikalischen Eekte von komple-
xen instationaren Stromungen im Transschallbereich simuliert werden. Ferner konnen
nur Auftriebskorper mit der DLM modelliert werden, sodass die Modellierung von
Verdrangungskorpern wie Rumpfen nicht ohne Weiteres moglich ist. Die bei der DLM
vorausgesetzte reibungsfreie Stromung wirkt sich zudem als Uberschatzung der ermit-
telten Ruderwirksamkeit aus.
Aufbau der Arbeit
Nachdem die Umsetzung des Ziels der Arbeit erlautert wurde, sollen nachfolgend die
Inhalte der Kapitel 2 bis 7 erlautert werden.
In Kapitel 2 wird zunachst der Ablauf des Flugzeugentwurfs und die typischen Ent-
wurfsphasen sowie die eingesetzten Strukturmodelle fur Transportugzeugugel mit den
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jeweiligen Entwurfsfreiheiten in den Entwurfsphasen erlautert. Aus der Eingrenzung
der in der vorliegenden Arbeit betrachteten Entwurfsaufgaben auf den Konzeptentwurf
bzw. den fruhen Vorentwurf, wird ein Entwurfsprozess zur Bewertung der statischen
aeroelastischen Anforderungen beim Strukturentwurf entsprechend der schon genann-
ten Prozessschritte aufgebaut. Diese sind der Simulationsmodellaufbau, die Lastana-
lyse, die Dimensionierung u.a. mit Restriktionen aus der statischen Aeroelastik und
die Anpassung Flugelgeometrie hin zur Bauformgeometrie (engl. jig shape). Es wird
ein umfassendes Parametrisierungskonzept entwickelt, um die im Entwurfsprozess noti-
gen Simulationsmodelle zu denieren. Diese umfassen ein moglichst konstruktionsnahes
Strukturmodell fur den tragenden Flugelkasten sowie das aerodynamische und das aero-
elastische Modell, also das Kopplungsmodell fur die Lastanalyse. Fur die Dimensionie-
rung wird das Optimierungsmodell parametrisiert. Da fur die Dimensionierung Metho-
den der Strukturoptimierung mit Optimierungsalgorithmen eingesetzt werden, umfasst
dies auch die Denition der Zielfunktion, der Entwurfsvariablen und der Restriktionen
mit dem Parametrisierungskonzept. Da die Simulationsmodelle der verschiedenen Pro-
zessschritte teilweise gleiche Teilmodelle beinhalten (z.B. Knoten und Elemente oder Ae-
rodynamikmodell), wird das Konzept der Simulationsmodellbausteine entwickelt. Aus
diesen werden die vollstandigen Simulationsmodelle zusammengefugt.
InKapitel 3 werden die wesentlichen dierentialgeometrischen Grundlagen beim Auf-
bau des parametrischen Geometriemodells des Flugels und des Flugelkastens dargelegt.
Dieses ist die Basis zum Aufbau der Simulationsmodelle fur die Struktur, die Aerody-
namik und des Optimierungsmodells. Es werden die dafur verwendeten analytischen
Ansatzfunktionen erlautert, bei denen es sich im Wesentlichen um B-Splines fur Kurven
und Flachen handelt. Ferner werden die dierentialgeometrischen Konstruktionsmetho-
den dargestellt, die beim Aufbau des parametrischen Geometriemodells zum Einsatz
kommen. Der Aufbau des Geometriemodells geschieht uber einen algorithmierten Kon-
struktionsaufbauprozess, der an die im Buch von Niu [125] beschriebene Vorgehens-
weise aus dem Flugzeugbau beim Entwurf der tragenden Konstruktion eines Flugels,
dem Flugelkasten (engl. wing box), angelehnt ist. Die Schritte zum Aufbau der Si-
mulationsmodelle werden anhand des Flugels der iGREEN-Konguration erlautert und
dargestellt, einem der spateren Anwendungsbeispiele der vorliegenden Arbeit. Es wird
der Aufbau aller Simulationsmodellbausteine, die im parametrischen Entwurfsprozess
eingesetzt werden, dargelegt.
Kapitel 4 beinhaltet die Darstellung der physikalischen Grundlagen der Simulati-
onsverfahren, die im Rahmen des Entwurfsprozesses eingesetzt werden. Diese umfassen
hinsichtlich der Strukturmechanik die statische und dynamische Analyse mit der Finite-
Elemente-Methode (FEM). Die dynamische Analyse dient zum einen der Uberprufung
des Strukturmodells hinsichtlich seiner formalen Korrektheit [187]. Im weiteren konnen
Eigenmoden und Frequenzen mit Strukturmodellen bekannter Flugzeugkongurationen
verglichen werden und so die Plausibilitat des Strukturmodells gepruft werden. Fer-
ner wird ein analytisches Verfahren zur Ermittlung zulassiger lokaler Beulspannungen
vorgestellt, das bei der Strukturdimensionierung eingesetzt wird, um die strukturmecha-
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nische Stabilitat von lokalen Beulfeldern (z.B. Hautfelder zwischen zwei benachbarten
Rippen und Stringern) zu berucksichtigen. Fur die Lastanalyse und die aeroelastische
Analyse werden Grundlagen zum eingesetzten aerodynamischen Rechenverfahren, der
Doublet Lattice Methode (DLM), erlautert. Ferner wird die Trimmanalyse fur das elas-
tische Flugzeug beschrieben, die u.a. fur die Lastanalyse verwendet wird. Abschlieend
werden die Ermittlung der Steuerachenwirksamkeit und die Berechnung des Divergenz-
staudruckes dargestellt.
In Kapitel 5 werden die im Verlauf des Entwurfsprozesses eingesetzten Dimensio-
nierungsverfahren und der dreistuge Dimensionierungsprozess erlautert. Mit der Dar-
legung der Grundlagen zu einer empirisch-analytischen Dimensionierungsmethode wird
der erste Schritt beschrieben, bei der die Bauteildimensionen des tragenden Flugelkastens
auf Basis maximaler bzw. minimaler Schnittlasten abschnittsweise ermittelt werden.
Schlielich wird die Dimensionierung mit gradientenbasierten Optimierungsalgorithmen
dargestellt. Die mathematische Formulierung der Optimierungsaufgabe wird erlautert
sowie der Ablauf bzw. die Begriichkeiten der sogenannten Optimierungsschleife und
der Optimierungsmodellbildung. Beim zweiten Schritt des Dimensionierungsprozesses
werden nur strukturmechanische Restriktionen bei der Optimierung berucksichtigt und
beim dritten Restriktionen aus der statischen Aeroelastik (Steuerachenwirksamkeit,
Divergenz) deniert. Abschlieend werden die prinzipiellen Konzepte der in der Arbeit
eingesetzten Optimierungsalgorithmen aufgezeigt.
In Kapitel 6 wird anhand von drei Beispielen der Einuss der statischen aeroelas-
tischen Anforderungen beim Strukturentwurf von Transportugzeugugeln im Rahmen
unterschiedlicher Entwurfsstudien untersucht.
Bei der Auswahl dieser drei Anwendungsbeispiele haben folgende Aspekte eine Rolle
gespielt: Da die D150-Konguration, das erste Anwendungsbeispiel, hinsichtlich der
Geometrie und der Transportaufgabe mit dem Airbus A320 vergleichbar ist, konnen
die erzielten Ergebnisse (z.B. Flugelmasse) mit oentlich zuganglichen Daten des A320
verglichen und damit bewertet werden. Die CRM-Konguration ist gegenuber der
D150-Konguration ein groeres Flugzeug, ebenfalls mit einem Triebwerk am Flugel
und hat bis auf die Flugelpfeilung einen vergleichbaren Flugelgrundriss. Bei beiden
ist die Querruderwirksamkeit der aeroelastische Eekt, der untersucht wird. Somit wird
beim Vergleich der D150- und der CRM-Konguration der Groeneekt untersucht. Die
iGREEN-Konguration, das dritte Anwendungsbeispiel, hat wie die D150-Konguration
die gleiche Transportaufgabe, namlich den Transport von 150 Passagieren im Kurz- bis
Mittelstreckenbereich. Sie unterscheidet sich aber von der D150-Konguration durch ihre
nach vorn gepfeilten Flugel, die am Rumpf angebrachten Triebwerke und das T-Leitwerk.
Die nach vorn gepfeilten Flugel fuhren dazu, dass bei der iGREEN-Konguration die
statische Divergenz die zu untersuchende aeroelastische Charakteristik ist. Somit kann
sowohl die iGREEN-Konguration mit der D150-Konguration, wie auch die CRM-
Konguration mit der D150-Konguration hinsichtlich unterschiedlicher Aspekte vergli-
chen werden. Zudem konnen beide statischen aeroelastischen Anforderungen, also die
Vermeidung von Querruderumkehr und Divergenz untersucht werden.
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Das erste Anwendungsbeispiel, die D150-Konguration, wurde im Rahmen des DLR-
Projektes VAMP entwickelt [4]. Im Rahmen der vorliegenden Arbeit werden mit dem
parametrischen Entwurfsprozess Strukturentwurfe fur den Flugel der Original D150-
Geometrie und die 18 Planformvariationen durchgefuhrt. Insbesondere werden fur die
19 Planformvarianten die Querruderwirksamkeitsrestriktion und deren Auswirkungen
auf den Strukturentwurf und die Strukturmasse untersucht.
Das zweite Beispiel ist der Flugel der NASA CRM-Konguration. Die CRM-Kon-
guration ist eine generische Groraum-Langstrecken-Konguration vergleichbar mit der
Boeing B777. Die CRM-Konguration stammt aus dem 4th Drag Prediction Work-
shop [197] und wurde von der NASA und Boeing entwickelt. Bei gegebener Geometrie
(1g Reiseuggeometrie bei Reiseugmachzahl von 0.85) wird bei der Entwicklung des
Strukturmodells fur den Flugel mit dem parametrischen Entwurfsprozess die sogenannte
Bauformgeometrie fur den erzielten Strukturentwurf ermittelt. Bei dieser Konguration
werden fur verschiedene Querrudergeometrien die Auswirkungen auf die Strukturdimen-
sionierung untersucht. Weiterhin werden verschiedene Konstruktionskonzepte fur den
tragenden Flugelkasten betrachtet und bewertet. Schlielich wird auch eine Untersu-
chung zum Strukturentwurf des Flugelkastens durchgefuhrt, bei der auch das auere
Querruder fur die Rollsteuerung im Hochgeschwindigkeitsbereich eingesetzt wird und
die beiden Querruder auerdem auch im Ruderumkehrbereich betrieben werden durfen.
Das abschlieende Anwendungsbeispiel, die iGREEN-Konguration, wurde im DLR-
Projekt iGREEN untersucht [101]. Die iGREEN-Konguration entspricht der LamAiR-
Konguration, die im gleichnamigen DLR-Projekt entwickelt wurde [203]. Wahrend
der LamAiR Flugel aus kohlefaserverstarktem Faserverbundwerksto besteht, ist der
iGREEN-Flugel in klassischer Metallbauweise mit Aluminium ausgefuhrt. Beim Struk-
turentwurf wird der Einuss verschiedener Konstruktionskonzepte (z.B. Stringer- und
Rippenorientierung) und der Flugelpfeilung auf die statische Divergenz, die Lasten des
exiblen Flugels und die Strukturdimensionierung untersucht und bewertet.
Das abschlieende Kapitel 7 fasst nochmals die wesentlichen Inhalte der Arbeit zu-
sammen und zeigt in einer Synthese Entwicklungsmoglichkeiten fur zukunftige Aufga-
benstellungen auf.
1.3 Literaturubersicht
Der nachfolgende Abschnitt beinhaltet eine Auswahl an wissenschaftlichen Veroentli-
chungen zu den folgenden Themengebieten:
 Strukturentwurf mit Aeroelastik Restriktionen - Aeroelastic Tailoring
 Entwurfsprozesse
 Parametrische Geometriemodellierung - Einsatz in der Optimierung
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Die vorgenommene Gliederung fuhrt dazu, dass einige Veroentlichungen mehrfach
genannt werden, da sie verschiedenen Themengebieten zugeordnet werden konnen.
1.3.1 Strukturentwurf mit Aeroelastik Restriktionen - Aeroelastic
Tailoring
Der Strukturentwurf von Flugzeugugeln, in der Regel der tragende Flugelkasten, unter
Berucksichtigung aeroelastischer Randbedingungen wird zumeist als Aeroelastic Tailo-
ring bezeichnet, also den auf aeroelastische Anforderungen mageschneiderten struktu-
rellen Entwurf. Die aeroelastischen Eekte umfassen das Flattern, die Steuerachen-
wirksamkeit, die Divergenz und die Lasten der exiblen Struktur. Die Veroentlichung
von Shirk [175] von 1986 und der Bericht von Jutte [88] aus dem Jahr 2014 geben
den jeweilig vorliegenden wissenschaftlichen Stand zum Thema Aeroelastic Tailoring mit
zahlreichen Publikationen wieder. Darin wird insbesondere deutlich, dass die Thema-
tik Aeroelastic Tailoring zumeist mit der Verwendung von Faserverbundwerksto und
speziell entwickelten Optimierungsmethoden verbunden ist.
Computerprogramme fur die Strukturdimensionierung
Um mit Methoden der Strukturoptimierung aeroelastische Anforderungen als Restrik-
tionen berucksichtigen zu konnen, wie die Steuerachenwirksamkeit, die Divergenz und
das Flattern, wurden spezielle Computerprogramme entwickelt oder bestehende Struk-
turoptimierungsprogramme diesbezuglich erweitert. Entsprechende Entwicklungen sind
das TSO-Programm [118], FASTOP [202], ASTROS [87], MSC.Nastran [124], MBB-
Lagrange [207], STARS [71] und OPTSYS [24]. Wahrend noch beim TSO-Programm
die Flugelstruktur uber analytische Ansatzfunktionen als Platte modelliert ist, werden
bei den anderen Strukturoptimierungsprogrammen Finite-Elemente-Modelle verwendet.
Anwendungen Strukturdimensionierung mit Aeroelastikrestriktionen
Nachfolgend sollen verschiedene Veroentlichungen zur Dimensionierung von Flugzeug-
bzw. Flugelkastenstrukturmodellen aufgezeigt werden, die verschiedene Anwendungen
der Strukturdimensionierung unter Berucksichtigung aeroelastischer Restriktionen zei-
gen.
Im Rahmen der Dimensionierung des Flugels der Do728 wird ein fur den Festigkeits-
nachweis verwendetes Strukturmodell fur den Flugelkasten unter Berucksichtigung struk-
turmechanischer, fertigungstechnischer und statischer aeroelastischer Restriktionen di-
mensioniert [165]. Auch die Entwicklungen bei CASSIDIAN zeigen eine entsprechende
Berucksichtigung von Aeroelastik-Restriktionen bei komplexen Strukturmodellen [164].
Im Beitrag von Klimmek [95] wird eine simultane Planform und Wandstarkenopti-
mierung mit einer Planformvariablen und 22 Variablen fur die Wandstarken realisiert,
wobei auch aeroelastische Lasten verwendet werden.
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Anwendungen von Dimensionierungsaufgaben mit Restriktionen aus der Aeroelastik
fur generische Flugel nden sich in [51], [188] fur den Intermediate Complexity Wing
(ICW). In [163] werden das Seitenleitwerk ACA-Fin und der Flugel der X31, beide
aus Faserverbundwerksto, in entsprechenden Optimierungsaufgaben verwendet. Die
Veroentlichung [105] zeigt die Strukturoptimierung des Flugels einer generischen Kon-
guration, die dem Airbus A320 ahnlich ist, mithilfe des Programmsystems ARGON
[109]. ARGON wurde vom TsAGI (deutsch: Zentrales Aerohydrodynamisches Institut)
entwickelt, ein wichtiges russisches Luftfahrtforschungsinstitut.
Strukturdimensionierung als Teilgebiet der Strukturoptimierung
Die Strukturdimensionierung ist ein Teilgebiet der Strukturoptimierung (SO), die ih-
rerseits in den 1960er Jahren ihre systematischen Anfange nahm. In den Buchern von
Carmichael [31], Morris [121] und Haftka [73] sind umfangreiche Darstellungen
zur SO zu nden. Grundsatzliche Vorgehensweisen zur Losung von SO-Aufgaben wer-
den u.a. bei Eschenauer [54], Vanderplaats [193] sowie bei Hornlein [76], [77]
besprochen.
Eine systematisierte Herangehensweise zur Losung von SO-Aufgaben ist das vonEsch-
enauer vorgeschlagene
"
Drei-Saulen-Konzept\ [55]. Darin wird ein Optimierungspro-
blem in die Teilaufgaben bzw. Teilbereiche Simulationsmodell, Optimierungsmodell und
Optimierungsalgorithmus aufgeteilt. Die Arbeiten von Bellendir [12], Vietor [198],
Weinert [201], Schuhmacher [163], Schumacher [166], Seibel [169], Beer [11],
Weber [200] und Wahl [199] zeigen ein breites Spektrum ingenieurwissenschaftlicher
Optimierungsaufgaben, die mithilfe des
"
Drei-Saulen-Konzeptes\ erfolgreich bearbeitet
wurden.
Strukturoptimierungsmethoden als Teilgebiet der Multidisziplinaren Optimierung
Die Ausweitung der zunachst disziplinaren Optimierungsmethoden, wie der SO, fuhrt
zu ersten wegweisenden Ansatzen der Multidisziplinaren Optimierung (MDO), die u.a.
von Sobieszczanski-Sobieski in [179] veroentlicht wurden. Im Rahmen von mon-
odisziplinaren Strukturoptimierungsaufgaben fuhrt Sobieszczanski-Sobieski die so-
genannten
"
Optimum Sensitivities\ ein und schlagt vor, diesen Ansatz auch fur multi-
disziplinare Optimierungsprobleme anzuwenden. Weitere Literatur zu grundsatzlichen
Vorgehensweisen bei der Losung von MDO-Aufgaben ndet sich u.a. bei Cramer [41].
Einen guten Uberblick zu Arbeiten auf dem Gebiet der Luft- und Raumfahrttechnik
haben Sobieszczanski-Sobieski und Haftka [181] in ihrem Ubersichtsaufsatz zu-
sammengestellt. Laut Sobieszczanski-Sobieski und Haftka liegt erst dann eine
multidisziplinare Optimierungsaufgabe vor, wenn sowohl die Entwurfsvariablen als auch
die Restriktionen aus verschiedenen Disziplinen stammen. Eine aktuelle Veroentlichung
mit einer Ubersicht zu MDO-Architekturen ist beiMartins und Lambe zu nden [116].
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Strukturdimensionierung und Aerodynamikoptimierung mit MDO Methoden
Im weiteren werden Strukturdimensionierungsaufgaben auch mit der Optimierung der
Aerodynamik uber spezielle MDO-Methoden verknupft.
Da die Optimierung der Aerodynamik mit hochwertigen 3-D-Verfahren rechenintensiv
und dem gegenuber die Dimensionierung eines Flugelkastens vergleichsweise weniger auf-
wendig ist, werden u.a. Methoden der Multilevel Optimierung eingesetzt. Dabei ndet
die Aerodynamikoptimierung auf dem oberen Level statt und die Strukturoptimierung
auf dem unteren. Die Verknupfung der Ebenen geschieht haug uber das optimale Ge-
wicht des Gesamtugzeuges oder des Flugels je nach struktureller Modellierung. Dabei
ist die Verwendung von Metamodellen, wie die Response Surface Methodology (RSM),
weit verbreitet. Beispielhaft seien hier die Beitrage von Liu et al., [110], Li et al. [107],
und Giunta et al. [67] erwahnt. Auch mit der Multi-Level Methode BLISS stellen
Sobieszczanski-Sobieski et al. [180] eine simultane Optimierung der Planform und
der Struktur eines Flugzeugugels vor, wobei die Disziplinen uber die sogenannten Glo-
bal Sensitivties eng gekoppelt sind.
Es gibt aber auch eine Reihe von Entwicklungen, bei denen die beiden Disziplinen in
der Optimierung auf einer Ebene behandelt werden. In der Dissertation von Martins
[115] wird ein Aerodynamikentwurf und die Strukturdimensionierung eines Uberschall-
Geschaftsreiseugzeuges realisiert, bei der die Kopplung der Aerodynamik mit der Struk-
tur zur Berechnung der Kopplungssensitivitaten mit der Adjungierten-Methode aus-
gefuhrt wird. Fur die strukturelle und aerodynamische Modellierung kommen High
Fidelity Simulationsmodelle bzw. Simulationsverfahren zum Einsatz, wobei der Struk-
turentwurf auf wenig praxisnahen Strukturmodellen basiert. Ebenso zeigen Gumbert
et al. [70] in ihrem Konzept eine simultane Wandstarken- und Planformoptimierung ei-
nes Flugels mit einfacher struktureller Idealisierung und 3-D-Aerodynamik Analyse. Bei
Maute [117] wird eine Form- und Wandstarkenoptimierung eines Flugels mit analyti-
scher Sensitivitatsanalyse unter Verwendung der GSE fur die aeroelastische Kopplung
vorgestellt. Dabei sind drei Variablen zur Variation der Wandstarken eines Flugelkasten
deniert sowie zwei Formvariablen, mit denen die Flugelpfeilung und die Verwindung
des Flugels verandert werden konnen.
In den Veroentlichungen von Jameson [86] und Kruse et al. [102], sowie in der
Dissertation vonWunderlich [204] steht die Optimierung der Aerodynamik des Flugels
im Mittelpunkt, wobei Strukturmodelle fur den Flugelkasten verwendet und auch dimen-
sioniert werden. Bei Jameson dient das Strukturmodell als plausibles Steigkeitsmodell
fur die aerodynamische Optimierung der verschieden gepfeilten Flugel und wird nicht
naher erlautert. Der Flugel mit der 35-Pfeilung dient als Basis fur den Flugel der CRM-
Konguration, dem zweiten Anwendungsbeispiel der Arbeit. Bei Kruse et al. laufen
die Strukturdimensionierung des Flugelkastens der LamAiR Konguration mit Faser-
verbundwerksto und die aerodynamische Optimierung mit der exiblen Flugelstruktur
sequenziell ab, wobei der Schwerpunkt auf der aerodynamischen Optimierung hinsicht-
lich laminarer Stromung liegt. Die Geometrie des Flugels der iGREEN-Konguration,
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die das dritte Anwendungsbeispiel der Arbeit ist, entspricht der Geometrie des LamAiR-
Flugels. Ein automatisierter Ablauf eines solchen Prozesses, mit Schwerpunkt der aero-
dynamischen Optimierung, stellt die Dissertation von Wunderlich dar.
Ruckschlusse fur die vorliegende Arbeit
Die Methoden zur Dimensionierung einer Flugelkastenstruktur aus Aluminium sind auf
der einen Seite ausgereift und konnen mit verschiedensten Restriktionen angewendet wer-
den. Hinsichtlich der in der Arbeit angestrebten Praxisorientiertheit und der moglichst
konstruktionsnahen Strukturmodelle erscheint die Vorgehensweise zur Dimensionierung
der Flugelkastenstruktur der Do728 als Konzept am geeignetsten. Hinzu kommen in der
Arbeit noch die erste Dimensionierungsstufe mit den Schnittlasten als Startentwurf fur
zweite Dimensionierungsstufe und der parametrische Aufbau des Optimierungsmodells,
also der Denition der Entwurfsvariablen und der Restriktionen. Der parametrische
Aufbau ermoglicht insbesondere bei Parameterstudien die notwendigen Anpassungen
des Optimierungsmodells.
1.3.2 Entwurfsprozesse - Parametrisierungskonzepte
Algorithmierte und teilweise automatisierte Entwurfsprozesse werden fur unterschiedli-
che Aufgaben in der Konzeptentwurfsphase zum Entwurf eines neuen Flugzeugs entwi-
ckelt bzw. aufgebaut.
Da entsprechende Prozesse bzw. Programme auch auf grundlegende Vorgehensweisen
und Berechnungsmethoden des Konzeptentwurfs zuruckgreifen, sollen zunachst einige
Veroentlichungen zu dieser Thematik genannt werden. Im Rahmen des Konzeptent-
wurfs eines Flugzeuges stellt die Abschatzung des Flugzeug- bzw. Flugelgewichtes eine
erste Vorstufe zur Dimensionierung dar. So werden in grundlegenden Werken zum Flug-
zeugentwurf von Torenbeek [189] und Raymer [142] sowie in den Vorlesungsmanu-
skripten von Scholz [162] und Thorbeck [185] u.a. einfache Formeln angegeben,
um das Flugzeug- bzw. Flugelgewicht abzuschatzen. Zur Ermittlung von sekundaren
Strukturmassen des Flugels, wie Steuerklappen oder von Massenzuschlagen aufgrund
von Fertigungsgegebenheiten, die vom FE-Modell nicht erfasst werden, sind u.a. im
Bericht von Torenbeek analytische Formeln enthalten [190].
Nachfolgend sollen verschiedene Entwurfsprozesse bzw. Programmsysteme fur die
gesamte Flugzeugkonguration aber auch fur den Flugel vorgestellt werden.
Das Programmsystem PrADO der TU-Braunschweig stellt eines der umfangreichsten
Programmsysteme zur Simulation eines Entwurfsprozesses zur Bewertung von Flugzeug-
kongurationen dar. Aufbauend auf der Arbeit von Heinze [75], hat es einige Weiter-
entwicklungen gegeben, wie u.a. die Arbeit von Osterheld [135] und von Rieke [144],
die im Wesentlichen die Verbesserung der strukturmechanischen und aerodynamischen
Modellierung und Dimensionierung zum Inhalt hatten, bis hin zur Verwendung von Fa-
serverbundwerksto bei Rieke.
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Ein weiterer automatisierter Entwurfsprozess fur den Konzeptentwurf ist das vom Poli-
tecnico di Milano (PoliMi) entwickelte System NeoCASS (next-generation conceptual ae-
rostructural sizing), mit dem ebenfalls Gesamtugzeugkongurationen bewertet werden
konnen. Neben aerodynamischer und struktureller Modellbildung kann mit NeoCASS
eine Gewichtsabschatzung vorgenommen werden. Weiterhin ist auch die aeroelastische
Analyse Teil des Prozesses, mit der Flatter- und Divergenzanalyse sowie Trimmanalysen
mit der exiblen Struktur [32], [33].
Ein Konzept, bzw. Vorentwurfsprogrammsystem vom russischen TsAGI, ist das Pro-
gramm ARGON, das zur strukturellen Modellierung und Dimensionierung von Gesamt-
ugzeugkongurationen geeignet ist. Es wird ferner eingesetzt, um Entwurfsaufgaben
aus der Aeroelastik hinsichtlich Flattern und Aeroelastic Tailoring beim Strukturentwurf
zu berucksichtigen [109], [104], [105].
Vergleichbare Entwurfsprozesse bei Lockheed Martin und Boeing fur Entwurfsaufga-
ben hinsichtlich der strukturellen Modellierung einer Gesamtkonguration mit einem
FE-Modell und der Dimensionierung mit ermittelten Lasten sind in den Veroentlichun-
gen von Garza et al. [65] mit dem Entwurfsprozess PreCEPT und in Chen [35] fur
einen Entwurfsprozess, der bei Boeing angewendet wird, dargestellt. Bei der Anwendung
von Garza et al. geht es um eine UAV-Konguration und beim Entwurfsprozess von
Boeing um ein Uberschalltransportugzeug.
An der TU-Delft wurde die Programmumgebung DEE (Design and Engineering En-
gine) entwickelt, um Entwurfsaufgaben fur Gesamtugzeugkongurationen bzw. Kom-
ponenten bearbeiten zu konnen. Simulationsmodelle (z.B. Aerodynamik und Struktur)
werden mit dem sogenannten Multi Model Generator (MMG) modular aufgebaut. Diese
konnen zu einem Flugzeuggesamtmodell zusammengefugt und mit im Prozess ermittel-
ten Lasten dimensioniert werden [176]. Eine Besonderheit ist der modulare und hierar-
chische Aufbau der Geometrie und Simulationsmodelle.
Da in der vorliegenden Arbeit der Strukturentwurf mit Aeroelastikrestriktionen des
Flugels im Mittelpunkt steht, werden nachfolgend noch einige entsprechende Prozesse
fur Flugel erlautert.
Das Programm FAME-W von Airbus dient dazu, die Flugelmasse abzuschatzen. Die
strukturelle Modellierung basiert auf einer Balkenformulierung [90]. Eine Erweiterung
von FAME-W auf Faserverbundwerksto ist in der Dissertation von Dugas [49] nieder-
gelegt. Neben der strukturellen Modellierung und Dimensionierung des Flugelkastens,
iet bei der Massenabschatzung rmeninternes Wissen ein, insbesondere bei der Ermitt-
lung der Masse der Sekundarstruktur oder der Berucksichtigung von Fertigungsrandbe-
dingungen. Zudem konnen die Daten von Flugeln von bereits existierenden Flugzeugen
berucksichtigt werden. Als Pendant fur die Abschatzung der Rumpfmasse, wurde von
Airbus das Programm FAME-F entwickelt [161].
Der von Dorbarth in seiner Dissertation [48] entwickelte Entwurfsprozess ELWIS
(nite ELement WIng Structure model generator) ist ebenfalls dazu geeignet, die Flugel-
masse abzuschatzen. Hierbei werden moglichst alle Bauteile des Flugels mit Finiten-
Elementen entsprechend ihrer geometrischen Form modelliert und dimensioniert. Dies
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umfasst neben dem Flugelkasten und den Klappen, u.a. auch die Klappenaufhangungen,
Bremsklappen, das Fahrwerk und Winglets. Hierbei geht es vor allem darum die Mas-
senprognose gerade bei der Sekundarstruktur eines Flugels zu verbessern, die ansonsten
auf statistikbasierten Ansatzen beruht.
In der Dissertation von Hurlimann [81] wird ein Entwurfsprozess fur den Flugel
vorgestellt, der aus der Lastanalyse, der Strukturdimensionierung und der Anpassung der
Flugelgeometrie, zum Erzielen des jig-shapes besteht. Angewandt wird dieser Prozess
auf den Flugel der DLR-F11 Konguration. Der Aufbau der parametrischen Geometrie
des Flugels und des tragenden Flugelkastens wird uber das Programm CATIA realisiert.
Weiterhin gibt es eine Reihe von Software-Systemen, mit denen Entwurfsprozesse aus
bereits existierenden disziplinaren Programmen aufgebaut werden konnen. Diese Sys-
teme verfugen teilweise auch uber Optimierungsalgorithmen, sodass auch Optimierungs-
aufgaben aus dem Bereich MDO bearbeitet werden konnen. Ferner konnen Simulations-
bzw. Prozessergebnisse zumeist mit weitreichenden Moglichkeiten anschaulich visuali-
siert werden. Als Beispiele seien iSIGHT von Dassault [96], ModelCenter von Phoenix
Integration [130], Boss/Quattro von LMS [141] und die DLR-Entwicklung RCE [172]
genannt.
Vergleich der vorliegenden Arbeit zu aktuellen Arbeiten mit ahnlicher Thematik
Der in der vorliegenden Arbeit entwickelte parametrische Entwurfsprozess ist im Umfeld
der Arbeiten von Hurlimann und Dorbarth zu sehen. Allen gemeinsam ist der Auf-
bau eines Prozesses zum Strukturentwurf von Flugzeugugeln, der die Parametrisierung
der Struktur- und Aerodynamikmodelle uber parametrische Geometriemodelle, die Last-
analyse und die Dimensionierung umfasst. Gegenuber den beiden Dissertationen werden
in dieser Arbeit die Geometriefunktionen und die dierentialgeometrischen Konstrukti-
onsmethoden in ihren mathematischen Formulierungen direkt angewendet, wahrend bei
Hurlimann die von CATIA und bei Dorbarth die von der TIGL bereitgestellten Me-
thoden als
"
black box\ eingesetzt werden. Hinsichtlich der strukturellen Modellierung,
haben die Strukturmodelle der vorliegenden Arbeit eine groere Praxisnahe. So konnen
Stringer in den Deckhauten mit einer denierbaren Richtung, somit moglichst konstruk-
tionsnah, als Balken modelliert werden. Ebenso ist die Berucksichtigung von inneren
Versteifungen der Holme und Rippen, die sich auf die denierten Beulfelder auswirken,
moglich und fuhrt zu konstruktionsnaheren Strukturmodellen. Weiterhin werden Struk-
turdimensionierungsmethoden eingesetzt, bei der der Optimierungsmodellbildung eine
besondere Bedeutung zukommt. Ein weiteres Unterscheidungsmerkmal ist der beson-
dere Schwerpunkt der Arbeit auf die Untersuchung des Einusses der Restriktionen aus
der statischen Aeroelastik auf den Strukturentwurf im Rahmen von Parameterstudien.
Schlielich wird durch weitreichende Parametervariationen fur unterschiedliche Flugel,
aus der Grundidee der Parametrisierung, auch der Nutzen in den Anwendungen gezo-
gen. Dorbarth zeigt in seiner Arbeit zwar auch eine Studie mit verschiedenen Flugel-
planformgeometrien in Verbindung einer Variation der Hochauftriebsklappentiefe, der
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Schwerpunkt dieser Arbeit liegt aber hauptsachlich in der Verbesserung der Massenpro-
gnose, gerade hinsichtlich der Sekundarstruktur. Bei Hurlimann liegt der Schwerpunkt
eher auf dem Entwurfsprozess, der fur eine feste Kongurationsgeometrie angewendet
wird, und dem Einsatz des CAD Werkzeugs CATIA. Die Moglichkeit groer Parameter-
variationen wird bei Hurlimann in einem Bild dargestellt, aber beim Anwendungsbei-
spiel werden keine Variationen vorgenommen.
1.3.3 Geometrisches Modellieren - Einsatz bei
Optimierungsaufgaben und im Flugzeugentwurf
Historie { CAD / CAM / CAGD
Erste Entwicklungen des rechnergestutzten geometrischen Modellierens begannen nach
Mortenson [123] in den 1960er bzw. 1970er Jahren. Sie wurden hervorgerufen durch
die Fortschritte im Computer-Graphic Programming (CGP), im Computer-Aided De-
sign (CAD) und im Computer-Aided Manufacturing (CAM). Das CGP beschaftigt sich
mit der Entwicklung von Methoden zur visuellen Darstellung von Graken, das CAD
unterstutzt die Konstruktion und den Entwurf von Bauteilen mit dem Computer, und
mit den Methoden des CAM wird die computergesteuerte Fertigung realisiert.
Das Gebiet des geometrischen Modellierens wurde in seinen Anfangen u.a. von Suther-
land [183], Coons [37], Ferguson [61] und Bezier [16] in Zusammenarbeit mit der
Luftfahrt- und Automobilindustrie vorangetrieben.
Das geometrische Modellieren oder auch Computer Aided Geometric Design (CAGD)
ist als eigenstandige Disziplin aus den drei oben genannten Gebieten CGP, CAD und
CAM hervorgegangen. Diese Disziplin beschaftigt sich mit der Bereitstellung verschie-
denster analytischer Formfunktionen und dierentialgeometrischer Konstruktionsmetho-
den zur Beschreibung und zum Entwurf komplexer geometrischer Formen. Das CAGD
ist neben der Anbindung an die Informatik, eng verknupft mit Themenbereichen der
klassischen Mathematik, wie der Dierentialgeometrie, den Approximationsmethoden,
der algebraischen Geometrie, der Funktionalanalysis, den Dierentialgleichungen und
der Numerik.
Grundlegende Werke, in denen Methoden und einige mathematische Ansatzfunktio-
nen des CAGD vorgestellt werden, nden sich u.a. in den Buchern von Abramowski
[2], Faux und Pratt [60], Engeln-Muellges und Reutter [52] und Mortenson
[123], weiterhin im Tagungsband von Nowacki undGnatz [133] und in den Ubersichts-
aufsatzen von Bohm et al. [20], [21] sowie Seidel und Vermeulen [171].
Entsprechend der Dierentialgeometrie gibt es zwei grundsatzliche Wege, glatte Kur-
ven oder Flachen mathematisch zu denieren: parametrisch oder implizit [170]. Steht
die Ermittlung der Funktionswerte und deren Ableitung im Vordergrund, ist die para-
metrische der impliziten Formulierung vorzuziehen.
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B-Splines { Bezier-Splines { NURBS
Neben vielen weiteren Ansatzfunktionen sind die Bezier- und B-Splines als Kurven
und Flachen wegen ihres glatten Verlaufs und der Steuerungsmoglichkeit der Kontur
uber die Kontrollpunkte fur vielseitige Anwendungen besonders geeignet. Vertiefungen
zu zusammengesetzten Bezier-Flachen hinsichtlich ihrer Eigenschaften nden sich u.a.
bei Bezier [30] und Farin [58].
Das Thema Stetigkeitsbedingungen von B-Splines als Flachen und Linien wird von
de Boor [46] und Schumaker [167] aufgegrien. Einen ezienten Algorithmus zur
Berechnung von Funktionswerten und deren Ableitungen fur B-Splines stammt von de
Boor [45]. Weitere geometrische Eigenschaften von B-Splines werden in den Beitragen
von Farin [59], Hoschek [79] und Bartels [10] beschrieben. Methoden, bei denen
in B-Spline Kurven weitere Knoten eingefugt werden konnen, ohne dass sich der Kur-
venverlauf verandert, werden von Bohm [19], Cohen [36] und Berry [13] vorgestellt.
Diese Vorgehensweise kann dann erforderlich sein, wenn mehrere B-Spline Kurven zu
einer Flache interpoliert werden sollen, die Kurven aber eine unterschiedliche Anzahl an
Knoten im Knotenvektor haben.
Eine besondere Form der B-Splines stellen die sogenannten NURBS (Non-uniform
rational B-Splines) dar. Neben den Kontrollpunkten kann der Kurvenverlauf auch uber
Gewichtsfaktoren gesteuert werden. Das besondere der NURBS ist u.a., dass Kreis- bzw.
Ellipsenbogen exakt beschrieben werden konnen. Vertiefende Hinweise zu NURBS nden
sich u.a. bei Farin [59] sowie bei Hoschek und Lasser [79]. Eine Anwendung von
NURBS aus dem Gebiet der Strukturoptimierung stellt die Arbeit von Schumacher
[166] dar.
Alternativer Ansatz zur Geometriebeschreibung
Eine alternative Methode zur Geometriebeschreibung hinsichtlich aerodynamischer Be-
rechnungen haben Sobieczky und seine Mitarbeiter entwickelt. So werden z.B. Flugel-
prole abschnittsweise mit speziellen Ansatzfunktionen modelliert, die nur von einem
oder zwei Parametern abhangig sind. Damit konnen abschnittsspezische Charakte-
ristika einer Kontur mit vergleichsweise wenigen Parametern sehr genau nachgebildet
werden. Im Buch von Sobieczky [178] wird diese Methode vorgestellt und in der Disser-
tation von Trapp [191] die Anwendung fur einen Geometriemodellgenerator realisiert.
Das Geometriemodell dient dann zur Erzeugung von aerodynamischen Rechennetzen fur
die sogenannte Computational Fluid Dynamic (CFD) Analyse.
Dierentialgeometrische Konstruktionsmethoden
Neben den Funktionen zur Beschreibung geometrischer Objekte gehoren geometrische
Konstruktionsmethoden ebenfalls zum CAGD. Das sind Methoden zur Approximation
und Interpolation von Punkten zu Kurven und Flachen, wie auch die Ermittlung der
Schnittpunkte einer Kurve mit einer Flache oder die Berechnung der Schnittlinie zweier
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sich schneidender Flachen. Im Buch von Mortenson [123] und in den Artikeln von
Appel [6], Barnhill [9], Kriezis [97] und Sederberg [168] nden sich verschiedene
Methoden zur Konstruktion geometrischer Objekte.
Geometrieaustauschformate IGES und STEP
Da geometrische Beschreibungen von Bauteilen im Produktentwicklungsprozess von ver-
schiedenen Bereichen bzw. Abteilungen genutzt, weiterverarbeitet oder auch visualisiert
werden mussen, sind zum Austausch von Geometriedaten Standardformate entwickelt
worden. Das IGES-Format (International Graphics Exchange Standard) ist ein verbrei-
tetes Format fur parametrisierte Geometrien [82]. Ein aktuelleres, auf IGES aufbauendes
Format ist STEP (STandard for the Exchange of Product Model Data). STEP bietet ge-
genuber IGES u.a. die Moglichkeit neben der Geometrie weitere Produktinformationen
zu erfassen [91].
Optimierung mit parametrischer Geometrie
Im Bereich der mathematischen Optimierung haben sich die Methoden des CAGD als ein
wichtiges Hilfsmittel in der Formoptimierung als ein Teilgebiet der Strukturoptimierung
(SO) etabliert. Innerhalb der Formoptimierung werden uber die parametrisierte Geo-
metrie Entwurfsvariablen deniert, mit denen die geometrische Form beeinusst werden
kann. Die Geometriemodelle wiederum sind die Basis fur strukturmechanische Modellie-
rungen, wie FE-Modelle. Bereichsweise denierte Geometrieobjekte werden dabei auch
als sogenannte Design-Elemente bezeichnet. Die sogenannte Design-Elemente-Methode
(DEM) wird u.a. bei Imam [83] und Botkin [22] dargestellt. Im Artikel von Braibant
und Fleury [23] sowie in den Arbeiten vonWeber [200], Falk [57], Bletzinger [18]
und Tang [184] nden sich einige Anwendungen von CAGD Methoden im Rahmen von
Strukturoptimierungsaufgaben.
Geometriemodellierung in Flugzeugentwurfsprozessen
Auch bei Programmen zur Simulation von Flugzeugentwurfsprozessen im technisch-
wissenschaftlichen Umfeld werden Methoden des CAGD angewandt. In der Arbeit
von Osterheld [135] wird der Einsatz von CAGD mit dem Flugzeugentwurfssystem
PrADO [75] beschrieben, um Struktur- und Aerodynamikmodelle fur Flugzeuge zu er-
zeugen, wobei die Modellierungsgute der des fruhen Vorentwurfs entspricht. Weitere
Anwendungen werden in den Beitragen von Petiau [138], Mechler [119] und Hurli-
mann [81] aufgezeigt, die ihrerseits das CAD Programm CATIA verwenden, um Geo-
metriemodelle von Flugzeugen oder Flugzeugkomponenten, wie Flugel, aufzubauen. In-
nerhalb der von der KTH entwickelten Flugzeugentwurfsumgebung CAESIOM werden
ebenfalls parametrische Geometriemodelle aufgebaut. Dies geschieht u.a. auch uber
die Schnittstelle von CAESIOM zum CPACS Datenformat sowie der Verwendung der
Geometriebibliothek TIGL [145]. Die TIGL Programmbibliothek greift ihrerseits auf
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die Geometriebibliothek OpenCascade zuruck [134]. Das CPACS Datenformat und die
TIGL Programmbibliothek sind Entwicklungen des DLR [108], [177].
Geometriemodellierung bei der Aerodynamikoptimierung
Bei der Optimierung der Aerodynamik von Prolen verwendet Lepine [112] B-Splines
zur Geometriebeschreibung, wahrend Poloni [139] eine Bezier-Spline Reprasentation
wahlt. In einer aktuellen Veroentlichung stellt El Majd seine 3-D-Parametrisierung
der Flugeloberache mit Bezier-Splines vor [113].
Geometriemodellierung bei der Aero-Strukturoptimierung
In den Arbeiten von Samareh [151], [153], [152] werden Anwendungen mittels para-
metrischer Geometrien aus dem CAGD im Bereich der aerodynamischen Optimierung
von Flugzeugkongurationen dargestellt. Daruber hinaus wird diese Modellierung von
Samareh [154] fur die aeroelastische Kopplung des strukturmechanischen mit dem ae-
rodynamischen Modell genutzt.
Geometriemodellierung bei Strukturoptimierungsaufgaben
So verwendet Schuhmacher [163] Bezier-Spline Flachen zur Beschreibung der Materi-
aldicke von Faserverbund-Flachentragwerken und nutzt die Kontrollpunkte der Bezier-
Splines als Entwurfsparameter innerhalb einer Optimierungsaufgabe. Spezielle Anwen-
dungen aus der Strukturoptimierung von Bauteilen aus dem Flugzeugbau sind in den
Arbeiten bzw. Veroentlichungen von Schuhmacher [163] undWeber [200] sowie bei
Klimmek [95] zu nden.
Die analytische Beschreibung von Geometrien bietet zudem die Moglichkeit, Sensiti-
vitaten analytisch zu bestimmen. In den Arbeiten von Schuhmacher [163], Hardee
[74] sowie Kimmich [92] liegen entsprechende Anwendungen vor.
Ruckschlusse fur die vorliegende Arbeit
Die entwickelten mathematischen Ansatzfunktionen, die dierentialgeometrischen Kon-
struktionsmethoden stellen einsatzfahige und bewahrte Methoden dar. Vereinzelte An-
wendungen in Optimierungsaufgaben zeigen deren Eignung auch im Rahmen von Struk-
turoptimierungsaufgaben. Neu in der Arbeit ist die ganzheitliche Nutzung dieser Geome-
trieansatzfunktionen, wie derB-Splines, in Verbindung mit den dierentialgeometrischen
Konstruktionsmethoden in einem Schritt fur Schritt nachvollziehbaren, sukzessiven und
parametrischen Prozess, um samtliche disziplinare Simulations- und Optimierungsmo-
delle des Entwurfsprozesses parametrisch aufzubauen.
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Zur Untersuchung der Auswirkungen der Querruderwirksamkeits- und Divergenzanfor-
derungen auf den Strukturentwurf von Transportugzeugugeln wird ein parametrischer
Entwurfsprozess aufgebaut. Ausgehend von typischen Entwurfsaufgaben im Konzept-
bzw. fruhen Vorentwurf, wird dazu ein auf die Aufgabenstellung ausgerichtetes spezielles
Parametrisierungskonzept in Verbindung mit einem Entwurfsprozess entwickelt.
Das Parametrisierungskonzept soll moglichst so umfassend sein, dass allgemeine Flug-
zeugparameter, die Flugelgeometrie, die Konstruktion des tragenden Flugelkastens sowie
die im Entwurfsprozess eingesetzten Simulations- bzw. Optimierungsmodelle parametri-
siert werden konnen. Der Entwurfsprozess selber setzt sich aus den folgenden Schritten
zusammen: 1. Parametrische Modellbildung, 2. Lastanalyse, 3. Dimensionierung und
4. Anpassung der Flugelgeometrie hin zur Bauformgeometrie (engl. jig-shape). Die-
ser Prozess wird wiederholt durchlaufen, bis die Flugelmasse und die Flugelgeometrie
konvergieren.
Zunachst wird im nachfolgenden Kapitel eine Einordnung des Entwurfsprozesses in
den Ablauf des Flugzeugentwurfs gegeben und die typischen Entwurfsphasen aufgezeigt.
Anschlieend werden der parametrische Entwurfsprozess und die parametrische Modell-
bildung mit dem Konzept der Simulationsmodellbausteine dargelegt. Schlielich werden
die verwendeten mathematischen und physikalischen Grundgleichungen der jeweiligen
Entwurfsprozessschritte erlautert.
2.1 Flugzeugentwurfsphasen und Entwurfsaufgaben
Der Flugzeugentwurfsprozess kann nach Raymer [142] in drei Entwurfsphasen unter-
gliedert werden:
 Konzeptentwurf (engl. conceptual design)
 Vorentwurf (engl. preliminary design)
 Detailentwurf (engl. detail design)
Die Grenzen zwischen den Entwurfsphasen sind nicht eindeutig deniert [78]. Diese
Einteilung ist aber geeignet, um typische Entwurfsaufgaben einer Entwurfsphase zuzu-
ordnen.
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Da beim Strukturentwurf moglichst konstruktionsnahe Simulationsmodelle eingesetzt
werden sollen, liegt der Schwerpunkt der nachfolgenden Darstellung der Entwurfsphasen
auf dem Strukturentwurf und den eingesetzten Simulationsmodellen fur die Struktur.
Konzeptentwurf
Die Festlegung der Kongurationsgeometrie eines Flugzeuges ndet in der Phase des
Konzeptentwurfs statt. Darin werden die Geometrie und die prinzipielle Anordnung
von Rumpf, Flugel, Leitwerk und Triebwerken deniert. Die Entwurfsfreiheiten sind in
dieser Phase am groten. Ausgangsbasis fur den Konzeptentwurf sind denierte Anfor-
derungen an das Flugzeug. Diese ergeben sich bei Transportugzeugen aus der soge-
nannten Flugmission und der Transportaufgabe. Darin werden Parameter wie die Nutz-
last, die Reichweite, die Reiseuggeschwindigkeit, die Manovrierbarkeit sowie weitere
Parameter fur Start und Landung (z.B. Lange der Startbahn, Anuggeschwindigkeit)
festgelegt. Da sich der Entwurf eines Flugzeuges uber mehrere Jahre erstreckt, wird
in dieser Entwurfsphase auch schon vorausschauend abgeschatzt, welche Technologien
(z.B. Material- und Fertigungsverfahren) zum geplanten Zeitpunkt der eigentlichen Fer-
tigung eingesetzt werden konnen. Um eine Konguration hinsichtlich ihrer technischen
Realisierbarkeit zu bewerten, wird eine erste Abschatzung der Flugzeugmasse auf Basis
analytisch-empirischer Formeln durchgefuhrt (siehe u.a. [142], [190] und [127]).
Strukturmechanische Modellierungen des Flugzeuges im Konzeptentwurf sind zumeist
nur komponentenweise und in einfacher Form vorhanden, z.B. als Finite-Elemente-
Modell (FE-Modell) mit Balkenelementen oder mit Schalenelementen. Damit soll die
globale Steigkeit modelliert werden. Um moglichst alle Massen zu erfassen, werden
zusatzlich zur Masse der tragenden Struktur des Flugelkastens, nicht-strukturelle Mas-
sen und Sekundarmassen zumeist uber empirisch-analytische Formeln ermittelt. Diese
basieren in der Regel auf Statistiken existierender Flugzeuge. Beispielhaft wird hier das
Programm FAME-W genannt [90], das bei Airbus eingesetzt wird, um die Steigkeit
und die Masse von Flugzeugugeln im Konzeptentwurf zu ermitteln. Methoden zur
Flugelgewichtsabschatzung der TU-Delft nden sich in [190]. Diese einfachen Modellie-
rungen sind geeignet, um schnell unterschiedlichste Parametervariationen durchfuhren
zu konnen (z.B Flugelgeometrie). Eine aktuelle Arbeit hinsichtlich einer verbesserten
Massenabschatzung, insbesondere der Sekundarmassen, ist die Dissertation von Dor-
bath [48].
Der Konzeptentwurf besteht nach Raymer [142] aus mehreren iterativen ruckgekop-
pelten Prozessen. So ist es das Ziel, in einer ersten Stufe die globalen Anforderungen
der Konguration zu erfullen, die sich aus der schon erwahnten Flugmission und der
Transportaufgabe ergeben. Den Abschluss dieser Entwurfsphase bildet das sogenannte
"
conguration freeze\ [159]. Die Konguration ist damit festgelegt und groere auere
geometrische Veranderungen konnen nicht mehr vorgenommen werden.
Typische Entwurfsaufgaben im Konzeptentwurf bestehen darin, unterschiedliche Flug-
zeugkongurationen im Hinblick auf die denierten Anforderungen zu untersuchen und
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zu bewerten. Dazu gehort, die Flugzeugmasse und die jeweiligen Komponentenmas-
sen moglichst genau abzuschatzen. Neben der Untersuchung einer gegebenen Flug-
zeugkongurationsgeometrie dienen Parametervariationen dazu, die Sensitivitaten eines
Entwurfs oder den Einuss ausgewahlter Entwurfsparameter zu analysieren. Parame-
tervariationen umfassen z.B. die Flugelgeometrie (Flugelpfeilung, Flugelseitenverhaltnis,
Flugelache) oder die Leitwerksart (Standardleitwerk, T-Leitwerk, H-Leitwerk). Letz-
teres steht zumeist in Verbindung mit der Position und Art der Triebwerke.
Aeroelastische Anforderungen werden im Konzeptentwurf nur eingeschrankt beruck-
sichtigt, da die Strukturmodelle in der Regel noch unzureichend modelliert sind. In [190]
wird eine Abschatzungsformel zur Ermittlung des zusatzlichen Gewichts angegeben, das
notig ist, um eine Torsionssteigkeit zu erzielen, die eine ausreichende Steuerachenwirk-
samkeit gewahrleistet. In [25] werden Abschatzungsformeln fur die Flattergeschwindig-
keit, Steuerachenwirksamkeit und Divergenz angegeben, die auf der Ermittlung der
minimalen Dehnungsenergie beim normierten Torsionsmode beruhen.
Vorentwurf
Nachdem die auere Geometrie des Flugzeuges und die Steuerachen festgelegt sind,
wird die tragende Konstruktion des Flugzeuges oder einzelner Komponenten entwickelt.
Entsprechende Strukturmodelle werden aufgebaut und dimensioniert. Nach und nach
werden die Modelle verfeinert und vervollstandigt, bis alle wesentlichen Strukturkompo-
nenten modelliert sind.
Begleitend zur Verfeinerung des Entwurfs werden neben den strukturmechanischen
Kriterien, die aeroelastischen Anforderungen entsprechend den Zulassungsvorschriften,
wie der CS25 [132] fur Europa oder der FAR25 [131] fur die USA, standig uberpruft.
So ist entsprechend §25.629 der CS25 nachzuweisen, dass fur ein Flugzeug innerhalb
der aeroelastischen Stabilitatsenveloppe weder Ruderumkehr noch Divergenz sowie kein
Flattern auftreten. Die aeroelastische Stabilitatsenveloppe ist nach AMC 25.629 der
CS25 die um 15% erweiterte VD=MD-Enveloppe, wobei die Machzahl mit Ma=1.0 nach
oben begrenzt ist.
Innerhalb des Vorentwurfs sind nach dem sogenannten
"
design freeze\ keine wesent-
lichen konstruktiven Veranderungen mehr vorgesehen. Lediglich sogenannte
"
add-on\
Losungen sind moglich. Dabei handelt es sich um Erweiterungen der bestehenden Kon-
struktion wie z.B. zusatzliche Massen oder lokal angebrachte Versteifungselemente (z.B.
Beschlage). Der Begri
"
design freeze\ wird von Schierenbeck in Verbindung mit
dem Airbus-Entwurfsprozess [159] verwendet.
Da im Verlauf des Vorentwurfs die Konstruktion des Flugzeugs nach und nach ver-
feinert und hinsichtlich der Anforderungen an das Flugzeug uberpruft wird, soll die
Vorentwurfsphase noch in den fruhen und in den fortgeschrittenen Vorentwurf unterglie-
dert werden (Vorentwurf I und Vorentwurf II). Beide Phasen werden vom Zeitpunkt des
"
design freeze\ getrennt [159].
Im Vorentwurf I wird die prinzipielle Konstruktion der tragenden Struktur entwickelt.
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Beim Flugel ist das die Denition der Anzahl, der Position und der Ausrichtung von Hol-
men, Rippen und Stringern, die mit der Deckhaut den Flugelkasten ausmachen. Weiter
wird der aerodynamische Entwurf fertiggestellt. Somit gehoren Parametervariationen
hinsichtlich des Konstruktionskonzeptes der tragenden Konstruktion (Anzahl, Position
und Ausrichtung von Holmen, Rippen und Stringern) zu typischen Entwurfsaufgaben
im Vorentwurf I.
Im fortgeschrittenen Vorentwurf II sind nur noch die Wanddicken und die Quer-
schnittsachen von Versteifungselementen die Entwurfsparameter. Weiterhin konnen
ggf. zusatzliche Versteifungselemente angebracht werden.
Detailentwurf
Im Detailentwurf geht es schlielich darum, einzelne Baugruppen, Bauteile oder Berei-
che eines Flugzeuges oder eines Flugels endgultig fur die Fertigung zu konstruieren und
auszulegen. Insbesondere werden kritische Bereiche wie Ausbruche, Locher oder Ver-
bindungen fur den Strukturnachweis zum Teil mit sehr fein diskretisierten FE-Modellen
analysiert. Eine verfeinerte Modellierung der Struktur ist u.a. notig, um damit lokale
Struktureigenschaften strukturmechanisch realistisch abbilden zu konnen. Soll z.B. ein
Bereich der Deckhaut des Flugels oder des Rumpfes hinsichtlich Beulen mit der FEM
analysiert werden, mussen entsprechende FE-Modelle ebenso einen hohen Detaillierungs-
grad aufweisen [200]. Entwurfsaufgaben im Detailentwurf beschranken sich aufgrund des
hohen Detaillierungsgrades daher auch nur auf lokale Bereiche wie z.B. die Optimierung
der geometrischen Form von Ausbruchen.
Entwurfsaufgaben und Entwurfsfreiheiten im Uberblick
Nach der Darstellung der Entwurfsphasen und der jeweiligen typischen Entwurfsaufga-
ben sind in Tabelle 2.1 nochmals die Entwurfsfreiheiten im Flugzeugentwurf gegenuber
den in der Arbeit denierten Entwurfsphasen dargestellt. Die Aufteilung des Vorent-
wurfs in die beiden Phasen I und II ist dort ebenfalls berucksichtigt. Die Massenmodellie-
rung kann in jeder Phase des Entwurfs mit beliebigem Detaillierungsgrad berucksichtigt
werden. Voraussetzung ist die Verfugbarkeit der Daten und die Notwendigkeit bei den
Simulationsmodellen.
Die Charakterisierung der Entwurfsfreiheiten in
"
moglich\,
"
eingeschrankt moglich\
und
"
nicht moglich\ ist nicht als absolute Festlegung zu verstehen. Sie dient dem bes-
seren Verstandnis der Entwurfsaufgaben im Flugzeugentwurfsprozess und der ublichen
jeweiligen Entwurfsfreiheiten. Anhand dieser Strukturierung sollen aber auch das entwi-
ckelte Parametrisierungskonzept und der Entwurfsprozess eingeordnet werden. Mit den
entwickelten Methoden sollen Entwurfsaufgaben vom Konzeptentwurf bis zum Vorent-
wurf I bearbeitet werden konnen, wobei sich der Detaillierungsgrad der Strukturmodelle
an die im Vorentwurf I verwendeten Modelle orientiert.
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Entwurfsfreiheiten
Entwurfsphase Kongura-
tion
Geometrie Konstruk-
tion
Dimensio-
nierungs-
parameter
Massen
Konzeptentwurf + + + + +
Vorentwurf I { +/{ + + +
Vorentwurf II { { { + +
Detailentwurf { { { +/{ +
+ = moglich, +/{ = eingeschrankt moglich, { = nicht moglich
Tabelle 2.1: Entwurfsfreiheiten in den Entwurfsphasen
2.2 Parametrischer Entwurfsprozess
Um den Einuss der Anforderungen aus der statischen Aeroelastik beim Strukturent-
wurf von groen Transportugzeugugeln zu untersuchen, wird ein parametrischer Ent-
wurfsprozess zum Strukturentwurf von Flugzeugugeln aufgebaut. Es soll eine umfas-
sende Parametrisierung des Entwurfsprozesses entwickelt werden, bei dem eine moglichst
konstruktionsnahe tragende Struktur fur den Flugelkasten deniert werden kann. Mog-
lichst alle im Entwurfsprozess eingesetzten Simulationsmodelle sollen parametrisiert wer-
den.
Die tragende Konstruktion eines Flugelkastens ist in Abbildung 2.1a dargestellt, einen
Ausschnitt des Flugelkastens des Airbus A330 mit versteiften Holmen, Rippen und der
Deckhaut. In Abbildung 2.1b ist die Umsetzung einer solchen Struktur in ein Finite-
Elemente Modell dargestellt. Bei der Dimensionierung der konstruktionsnahen struk-
turellen Modellierung des tragenden Flugelkastens sollen ferner die in der industriellen
Praxis ublichen Restriktionen berucksichtigt werden [29], sofern diese im Rahmen der
Aufgabenstellung der vorliegenden Arbeit relevant sind.
Weiterhin sollen im Entwurfsprozess auch die Lasten, die fur die Dimensionierung
benotigt werden, ermittelt werden. Da die Flugelgeometrie zumeist im sogenannten
ight shape gegeben ist, also in der Geometrie, die sich beim 1g Reiseug mit Reise-
machzahl MaReise und -hohe hReise bei mittlerer Massenkonguration einstellt, ist die
Bestimmung des sogenannten jig-shapes, also der Bauformgeometrie des Flugels zur
zugehorigen dimensionierten Struktur, ein weiterer Schritt im Entwurfsprozess.
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Abbildung 2.1: a) Zusammenbau Airbus A330 Flugel [149], b) Ausschnitt konstrukti-
onsnahes FE-Modell mit Versteifungselementen
2.2.1 Grundlegende Prozessschritte
Die grundlegenden Prozessschritte des Entwurfsprozesses bestehen aus der parametri-
schen Modellierung der Flugelgeometrie, der Flugelkastenkonstruktion sowie der Simu-
lations- und Optimierungsmodelle. Danach folgen die Lastanalyse, die Dimensionierung
des Flugelkastens, der Aufbau des Massenmodells des Flugels und die Anpassung der
Flugelgeometrie, um die jig-shape Geometrie zu erhalten. Nach der Ermittlung der
neuen Flugelgeometrie werden die Simulationsmodelle und die Optimierungsmodelle neu
aufgebaut und der Prozess erneut durchlaufen. Der ruckgekoppelte Prozess ist beendet,
wenn das Strukturgewicht des Flugels und die jig-shape Geometrie hinreichend konver-
gieren (siehe Abbildung 2.2).
2.2.2 Parametrische Modellbildung
Der erste Schritt besteht darin, alle Simulationsmodelle, die im Rahmen des Entwurfspro-
zesses eingesetzt werden, parametrisch aufzubauen. Der parametrische Ansatz wird ge-
wahlt, um Parametervariationen durchfuhren zu konnen, wie diese im Konzeptentwurf
oder fruhen Vorentwurf (Vorentwurf I) ublich sind. Im Folgenden sollen die verschiede-
nen Bereiche aus denen die Parameter stammen, aufgezeigt werden.
Allgemeine Flugzeugparameter
Die allgemeinen Flugzeugparameter umfassen die Fluggeschwindigkeit und die Flughohe,
in der das Flugzeug im Reiseug iegen soll, und die Masse, die zu transportieren ist
(z.B. Anzahl der Passagiere und Zuladung). Diese Parameter werden vom Kunden eines
Flugzeugs vorgegeben. Uber gegebene geometrische Parameter wie z.B. Flugelpfeilung
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Abbildung 2.2: Grundlegende Schritte des Entwurfsprozesses
und Flugelache, lassen sich auch die Entwurfsgeschwindigkeiten abschatzen, wie die
Bemessungsreisegeschwindigkeit VC bzw. die Bemessungsreisemachzahl MC und die
Bahnneigungsuggeschwindigkeit VD bzw. die Bahnneigungsmachzahl MD.
Mit diesen Fluggeschwindigkeiten konnen die VC=MC und die VD=MD Enveloppen und
die Stabilitatsenveloppe aufgestellt werden. Die VC=MC und die VD=MD Enveloppen
werden benotigt, um die Fluglastfalle zu denieren und die Stabilitatsenveloppe fur die
Denition der Restriktionen aus der Aeroelastik (Querruderwirksamkeit, Divergenz) bei
der Dimensionierung. Weiterhin zahlt auch der Kraftstobedarf zu den allgemeinen
Flugzeugparametern. Da der Kraftsto in der Regel im Flugelkasten untergebracht
ist, spielt die Kraftstomasse und das Kraftstovolumen sowohl beim aerodynamischen
Entwurf des Flugels z.B. bei der Proldicke, wie auch bei der Festlegung der Holmlagen
eine Rolle.
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Geometrieparameter
Auf Basis der allgemeinen Flugzeugparameter wird das Konzept hinsichtlich der Anord-
nung der Baugruppen eines Flugzeugs festgelegt. Damit verbunden sind die Fragestel-
lungen, ob die Flugel als Hochdecker oder Tiefdecker angebracht sind, ob das Leitwerk
als normales Leitwerk oder als T-Leitwerk ausgefuhrt sein soll, ob die Pfeilung der Flugel
positiv oder negativ ist oder ob die Triebwerke am Flugel oder als Hecktriebwerke am
Rumpf angebracht werden sollen. Nach Festlegung der Kongurationsgeometrie folgt in
der Regel der detaillierte aerodynamische Entwurf der Flugzeuggeometrie. Daraus resul-
tiert eine denierte Geometrie des Flugzeugs, die mit parametrischen Ansatzfunktionen
bereitgestellt werden kann (z.B. im IGES-Format).
Konstruktionsparameter
Die Konstruktionsparameter umfassen die Parameter, die zur Denition des Konstruk-
tionskonzeptes des tragenden Flugelkastens benotigt werden. Das sind die Lage und
Anzahl der Holme und die Denition der Rippen hinsichtlich ihrer Anzahl, Position und
Ausrichtung. Hinzu kommen noch Stringer in der Deckhaut sowie weitere Versteifungs-
elemente in den Holmen und Rippen. Unter den Konstruktionsparametern werden auch
Parameter verstanden, die die Konstruktion der Vorderkanten und Hinterkantenstruktur
beschreiben. So geht es beispielsweise um die Frage, in welcher Ausfuhrung die Hoch-
auftriebsklappen vorgesehen sind. Diese Festlegung wirkt sich auf die Ermittlung der
Masse aus, die auf vorhandene Statistiken zuruckgreift.
Simulationsmodellparameter
Unter dem Begri Simulationsmodell soll das vollstandige Modell verstanden werden,
das notig ist, um eine Simulation ausfuhren zu konnen, so z.B. eine Trimmanalyse zur
Ermittlung der Lasten. Die Simulationsmodelle bestehen bei der FE-Modellierung im
Wesentlichen aus den Knoten und Elementen des Flugelkastens, die mit anderen Si-
mulationsmodellkomponenten und weiteren analysespezischen Denitionen zu einem
kompletten Simulationsmodell zusammengefugt werden. Das Strukturmodell des Flugels
setzt sich dabei aus dem tragenden Flugelkasten als dem Steigkeitsmodell und demMas-
senmodell zusammen. Das Massenmodell beinhaltet strukturelle und nicht-strukturelle
Anteile.
Simulationsmodellparameter konnen auch FE-Modell Netzparameter sein wie die An-
zahl der Elemente der Deckhaut zwischen zwei Rippen in spannweitiger Richtung oder
die Anzahl der Elemente in Rippen- oder Holmhohe. Weiter konnen Parameter des
eingesetzten Materials Simulationsmodellparameter sein.
30
2.2 Parametrischer Entwurfsprozess
z
x
y
v
w
s( )u,v w,
ur( )u
q( , )v w u
¶
¶
r
w
¶
¶
q
Schnittpunkt der -Spline Kurve ( )s rB u
mit der -Spline Fläche ( )B v,wq
Interpolation
von Punkten
zu einer Kurve
u
v
¶
¶
q
Abbildung 2.3: Parametrische Kurve r und Flache q und deren Schnittpunkt s
2.2.3 Konzept der parametrischen Geometriemodelle
Um konstruktionsnahe Strukturmodelle sowie die weiteren Elemente der Simulations-
modelle parametrisch aufzubauen, sollen parametrische Ansatzfunktionen und dieren-
tialgeometrische Konstruktionsmethoden aus dem Computer Aided Geometric Design
(CAGD) herangezogen werden. Diese dienen dazu, in moglichst vielen Bereichen der
parametrischen Modellierung geometrische Objekte zu denieren oder zu konstruieren.
Dies umfasst die Geometrie des Flugels, die sich aus Prolschnitten zusammensetzt,
ebenso wie den Flugelkasten, der aus Holmen, Rippen und den mit Stringern versteiften
Deckhauten aufgebaut ist.
Da die geometrischen Objekte als analytische Funktionen deniert sind, zumeist als
B-Spline Kurven oder Flachen, konnen Methoden der Analysis (Ermittlung Funktions-
werte, Ableitungen, Integration), aber auch dierentialgeometrische Operationen an-
gewendet werden. Diese beinhalten die Approximation oder Interpolation von Punkten
sowie die Ermittlung der Schnittpunkte zwischen Kurven und Flachen. Insgesamt dienen
die geometrischen Ansatzfunktionen und die dierentialgeometrischen Konstruktionsme-
thoden dazu, FE-Knoten und Elemente oder weitere geometrieabhangige Komponenten
der Simulationsmodelle zu denieren (z.B. Aerodynamikmodell, Koordinatensysteme,
Kraftstomassenmodell). In Abbildung 2.3 sind beispielhaft eine parametrische Flache
q und eine parametrische Kurve r dargestellt, die einen gemeinsamen Schnittpunkt s ha-
ben. Darin sind ebenso geometrische Punkte abgebildet, die zu einer Kurve interpoliert
werden.
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2.2.4 Anforderungen an die Simulationsmodelle
Bei FE-Modellen ist zu beachten, dass die Elementgeometrien im Rahmen der Emp-
fehlungen des Strukturanalyseprogramms liegen (z.B. MSC.Nastran). So gibt es fur
Viereckselemente Vorgaben hinsichtlich einiger geometrischer Parameter wie das Seiten-
verhaltnis und die inneren Winkel. Bei Dreieckselementen sind ebenfalls die Winkel zu
beachten. In [187] und [182] sind einige Testmoglichkeiten eines FE-Modells hinsichtlich
seiner Eignung aufgezeigt. Ahnliches gilt fur die aerodynamische Modellierung, also bei
der Denition des Panelnetzes fur die eingesetzte Doublet-Lattice Methode (DLM) von
MSC.Nastran (siehe auch [148]). Da die Simulationsmodelle fur Parametervariationen
verwendet werden sollen, ist vorab zu prufen, ob die Eignung der Simulationsmodelle
auch im zu untersuchenden Parameterbereich gewahrleistet ist.
2.2.5 Simulationsmodelle
Nachfolgend sollen die im Entwurfsprozess eingesetzten Simulationsmodelle erlautert
werden. Der Begri Simulationsmodell bezeichnet das vollstandige Modell zur Durch-
fuhrung einer Simulation oder Optimierung.
Trimmanalyse Abfangmanover und Reiseug
Mit der Trimmanalyse wird das statische aeroelastische Gleichgewicht fur den Reiseug,
fur Abfangmanover oder zur Simulation des Rollmanovers ermittelt. Die Abfangmanover
werden bei der Lastanalyse verwendet, wahrend mit der Simulation des 1g Reiseuges die
statische Verformung des ight shapes berechnet wird. Diese wird auch dazu verwendet,
die Bauformgeometrie des Flugels zu ermitteln. Das Rollmanover wird zur Berechnung
der Rollbeiwerte und damit der Wirksamkeit der Querruder simuliert.
Die Trimmanalyse wird mit einem Halbmodell ausgefuhrt, wobei strukturseitig nur
der rechte Flugel modelliert ist. Hinzu kommt ein Triebwerk, wenn eines am Flugel an-
gebracht ist. Die Verwendung von Halbmodellen ist bei MSC.Nastran moglich, solange
entweder reine symmetrische oder reine antisymmetrische Manover simuliert werden. Bei
asymmetrischen Manovern wird ein Vollmodell benotigt. Das Strukturmodell wird uber
Interpolationselemente und zusammenfassende Massenpunkte auf die Lastreferenzachse
kondensiert. Das Steigkeits- und das Massenmodell sind voneinander unabhangig. Die
Massenparameter des Rest-Halbugzeuges (Masse, Tragheitsmoment) werden in einen
Massenpunkt integriert, mit dem das Flugelkastenstrukturmodell uber starre Elemente
verbunden ist. Beim Massenmodell des Flugels ist noch die Betankungskonguration
zu berucksichtigen, also der Fullstand der einzelnen Tanks, aus dem das Massenmodell
fur Kraftstokonguration aufgebaut werden kann. Die aerodynamische Modellierung
besteht aus dem Aerodynamikmodell fur den rechten Flugel und fur das rechte Hohen-
leitwerk (siehe Abbildung 2.4).
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Punktmasse halbes
Flugzeug ohne Flügel
FE-Modell Flügelkasten
Aerodynamikmodell
Flügel und Höhen-
leitwerk
Anschluss-
elemente
a) b)
Abbildung 2.4: Simulationsmodelle fur Trimmanalysen mit der iGREEN-Konguration,
a) Strukturmodell und b) Aerodynamikmodell
Massenanalyse
Da bei der Trimmanalyse die Massenmodellierung unabhangig von der Steigkeitsmodel-
lierung ist, sind die strukturellen und nicht-strukturellen Massen zu bestimmen. Fur die
strukturellen Massen sind Simulationsmodelle aufzubauen, mit denen abschnittsweise
die Masse, die Tragheitsmomente und die Schwerpunktlage mit einem FE-Modell des
Abschnittes ermittelt werden konnen. Die Massenmodelle fur die Vorder- und Hinter-
kante werden in ahnlicher Weise aufgebaut, nur dass das Strukturmodell nicht wie beim
Flugelkasten uber Lasten dimensioniert ist. Die Massenverteilung ergibt sich aus vor-
gegebenen spezischen Flachengewichten, die aus Statistiken entnommen sind. So gibt
Torenbeek [190] u.a. je nach Bauweise der Klappen entsprechende Werte an (z.B.
single slotted, double slotted, double slotted Fowler etc.). Aus diesen werden Wanddi-
cken fur die Klappenstrukturmodelle ermittelt und fur diese wiederum abschnittsweise
die Massenparameter berechnet.
Dimensionierung mit Strukturmechanikrestriktionen
Fur die Dimensionierung der Flugelkastenstruktur mit Strukturmechanikrestriktionen
werden sowohl analytisch-empirische Methoden wie auch Strukturoptimierungsmetho-
den mit gradientenbasierten Optimierungsalgorithmen eingesetzt.
Fur die analytisch-empirische Dimensionierungsmethode (siehe Unterkapitel 5.1) wer-
den die maximalen Schnittlasten Fz, Mx und My verwendet sowie Festigkeitskriterien
(z.B. die zulassige Materialspannung) und vereinfachte Beulkriterien berucksichtigt.
Bei der Strukturoptimierungsmethode mit gradientenbasierten Optimierungsalgorith-
men (siehe Unterkapitel 5.2) stellt das Strukturgewicht die zu minimierende Zielfunktion
f dar. Weiterhin werden strukturmechanische Restriktionen gS deniert, wie zulassige
Materialspannungen. Lokales Beulen wird uber die Restriktionen gB ebenfalls adres-
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siert. So wird lokales Druckbeulen bei den Deckhauten und lokales Schubbeulen bei
den Holmstegen bzw. den Rippen uber analytische Formeln erfasst. Die Beulfelder
der Deckhaut werden durch zwei benachbarte Stringer und zwei aufeinander folgende
Rippen deniert. Die Beulfelder der Holme und Rippen sind durch die inneren Ver-
steifungselemente begrenzt. Mit Hilfe von analytischen Formeln werden die Beulsicher-
heit SFBD fur Druck und SFBS fur Schub ermittelt. Diese gehen in die entsprechende
Formulierung der Restriktionen gBD bzw. gBS ein. Die Berechnungsgleichungen fur
die Beulsicherheit stammen aus dem Handbuch Struktur-Berechnung (HSB) [129], ein
Kapitel des Luftfahrttechnischen Handbuchs (LTH) [127]. Bei der gradientenbasierten
Optimierungsmethode werden Knotenlasten, die an der Lastreferenzachse angreifen, aus
der vorausgegangenen Lastanalyse verwendet.
Dimensionierung mit Aeroelastik Restriktionen
Die Dimensionierung der Flugelkastenstruktur mit Restriktionen aus der Aeroelastik
wird mit gradientenbasierten Optimierungsalgorithmen durchgefuhrt. Als Restriktionen
gA und gD werden ein denierter Rollbeiwert Cl;a und ein festgelegter Divergenzstau-
druck qD verwendet. Fur den Beiwert Cl;a und fur qD werden bei der Restriktionsformu-
lierung untere Schranken deniert, um innerhalb der Stabilitatsenveloppe ausreichende
Querruderwirksamkeit zu erzielen und statische Divergenz zu vermeiden.
Fur das dimensionierende Rollmanover werden eine Massenkonguration (Flugzeug-
masse, Zuladung, Betankung, Schwerpunktlage) und ein Flugpunkt (z.B. durch Mach-
zahl und Hohe) fur die Rollsimulation ausgewahlt. Entsprechend den Zulassungsvor-
schriften (z.B. CS25, §25.629) ist ausreichende Rollwirksamkeit innerhalb der aero-
elastischen Stabilitatsenveloppe nachzuweisen, also innerhalb der um 15% erweiterten
VD=MD-Enveloppe. Weiterhin zeigt die industrielle Praxis, dass der Nachweis der Erful-
lung der Rollwirksamkeitsanforderungen am Kniepunkt der Stabilitatsenveloppe (siehe
Abbildung 2.5a) auf ausreichende Rolleigenschaften in der gesamten Stabilitatsenveloppe
schlieen lasst [29].
Da aber die Fluggeschwindigkeit an diesem Punkt in der Regel transsonisch ist oder
sogar bei Ma=1.0 liegt, ist der Einsatz der unkorrigierten DLM als Aerodynamikver-
fahren nicht mehr sinnvoll. Daher wird ein Konzept entwickelt, bei dem Flugpunkte im
eindeutigen Unterschallbereich zur Ermittlung der Querruderwirksamkeit und damit zur
Denition der Restriktion gA fur die Dimensionierung herangezogen werden konnen. Fur
drei Flugpunkte im Unterschall werden die Rollbeiwerte ermittelt (siehe C1, C2 und C3
in Abbildung 2.5a) und die Punkte mittels Polynomregression zur Denition der Funk-
tion c verwendet (siehe Abbildung 2.5b). Damit ist c die Funktion des Rollbeiwertes
Cl;a in Abhangigkeit des Staudruckes q. Die Funktion c wird in Richtung ansteigendem
Cl;a soweit verschoben, bis die transformierte Funktion c
? die q-Achse am Staudruck qK
des sogenannten Kniepunktes der aeroelastischen Stabilitatsenveloppe schneidet (siehe
Kniepunkt in Abbildung 2.5a) und CK in Abbildung 2.5b). An einem subsonischen Flug-
punkt wird uber den Staudruck qg der Rollbeiwert Cg auf der transformierten Funktion
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c? ermittelt. Dieser Wert wird als untere Schranke der Ruderwirksamkeitsrestriktion gA
deniert (siehe Abbildung 2.5b).
Das in der vorliegenden Arbeit entwickelte und umgesetzte Konzept greift eine in [165]
skizzierte Vorgehensweise des Flugzeugherstellers Dornier auf. Eine nachvollziehbare
und eindeutige Erlauterung zur Auswahl der Unterschallugpunkte oder zur Aufstellung
der Approximationsfunktionen c bzw. c? ist in [165] nicht gegeben.
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Abbildung 2.5: a) Stabilitatsenveloppe mit Kniepunkt und drei Stutzpunkten, b) Ap-
proximierte Funktion c(q) des Rollbeiwertes Cl;a und die transformierte
Funktion c?(q) fur die Restriktion gA
In ahnlicher Weise kann auch die Divergenz als Restriktion gD deniert werden. Hier-
bei wird ein zulassiger Staudruck qD fur eine vorgegebene Machzahl als untere Schranke
der Restriktion gD deniert. Wie bei der Restriktion gA, werden die Divergenzstaudrucke
fur drei Unterschallmachzahlen ermittelt. Mittels Polynomregression wird eine Funktion
dqD(Ma) des Staudruckes qD in Abhangigkeit der Machzahl Ma aufgestellt. Diese Funk-
tion wird in qD-Richtung verschoben, bis die neue Funktion d
?
qD
(Ma) durch den Punkt
mit der Machzahl des Kniepunktes der Stabilitatsenveloppe verlauft. Schlielich wird
fur eine ausgewahlte Unterschallmachzahl der Staudruck qD uber die Funktion d
?
qD
(Ma)
ermittelt. Dieser Wert wird als untere Schranke der Restriktion gD deniert.
Bei der Denition der Entwurfsvariablen x wird die untere Schranke xu und der
Startwert x0 auf das Ergebnis der vorausgegangenen Dimensionierung mit den struk-
turmechanischen Restriktionen gesetzt. Somit kann es bei dieser Dimensionierung nur
zu lokalen Aufdickungen kommen, um die Restriktionen gA und gD zu erfullen. Die
Zielfunktion f ist weiterhin die Masse mFK des Flugelkastens, die zu minimieren ist.
Statische Analyse
Die statische Analyse dient dazu, die Spannungen in den Elementen und die Verformun-
gen der Struktur infolge einer gewahlten Belastung zu ermitteln und zu prufen. Mit
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dieser Analyse kann auch die Verteilung der Spannungen uber den Flugelkasten unter-
sucht werden. So konnen beispielsweise die Bereiche mit besonders hohen Spannungen
ermittelt werden, die u.a. durch Anpassung der Flugelkastenkonstruktion dann eine
verbesserte Spannungsverteilung aufweisen.
Dynamische Analyse
Mit der dynamischen Analyse werden die Eigenformen mit den zugehorigen Frequenzen
ermittelt. Im eigentlichen Entwurfsprozess wird die Eigenformanalyse nicht benotigt. Sie
wird allerdings auch dazu eingesetzt, um die Korrektheit eines FE-Modells zu prufen.
Infolge des teilweise unabhangigen Aufbaus der geometrischen Flachen und der un-
abhangigen Vernetzung der Flachen zum FE-Modell, entstehen an den Grenzkurven
Mehrfachknoten. Diese sind beim FE-Modell Aufbau zu erkennen und entsprechend
auf einen FE-Knoten zu reduzieren. Es wird ein Grenzwert fur ein FE-Modell vorgege-
ben, der den maximalen Abstand angibt unterhalb dessen FE-Knoten zu einem Knoten
zusammenzufassen sind. Dieser Grenzwert ist so zu setzen, dass selbst bei einem detail-
lierten FE-Modell mit kleinen Elementen die Vernetzung noch fehlerfrei ist. Bei einer
Eigenformanalyse fur den Flugelkasten konnen Klaungen im FE-Modell uber lokale
Schwingungsformen sichtbar gemacht werden. Diese zeigen, dass doppelte Knoten nicht
gefunden wurden.
Weiterhin kann die Eigenformanalyse genutzt werden, um die Plausibilitat des FE-
Modells zu prufen, indem Frequenzen und Eigenformen mit bekannten Daten anderer
Flugzeugkongurationen verglichen werden.
2.2.6 Konzept der Simulationsmodellbausteine fur parametrische
Simulationsmodelle
Fur die in den vorherigen Abschnitten erlauterten Analysen werden unterschiedliche
Simulationsmodelle benotigt, beispielsweise fur die Lastanalyse oder fur die Dimensio-
nierung. Diese Modelle haben gemeinsame aber auch unterschiedliche Modellkompo-
nenten. Ziel des in der vorliegenden Arbeit entwickelten Konzeptes der parametrischen
Modellbildung ist es, die unterschiedlichen Simulationsmodelle uber einen konsistenten
Modellaufbauprozess zu erzeugen. Daher wird das sogenannte Konzept der Simula-
tionsmodellbausteine entwickelt, bei dem im parametrischen Modellaufbau einzelne Si-
mulationsmodellkomponenten parametrisiert werden. Diese werden im Entwurfsprozess
zu vollstandigen Simulationsmodellen
"
zusammengebaut\. In Abbildung 2.6 sind alle
Simulationsmodellbausteine dargestellt.
Die Simulationsmodellbausteine sind Bestandteil des parametrischen Aufbaus der Si-
mulationsmodelle. In Abbildung 2.7 ist das grundsatzliche Konzept des parametrischen
Modellaufbaus dargestellt. Die Hauptsaulen dieses Konzeptes sind die Denition unter-
schiedlicher Parameter (linke Saule) und der Einsatz von Methoden des CAGD (rechte
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Abbildung 2.6: Ubersicht Simulationsmodellbausteine
Saule). Letztere dienen dem Aufbau von Geometriemodellen, der Vorstufe zu den Simu-
lationsmodellbausteinen. Diese wiederum sind die Basis fur die eigentlichen vollstandi-
gen Simulationsmodelle. Ergebnisse aus Simulationen konnen auch wiederum Simula-
tionsmodellbausteine sein, wie z.B. die Lasten aus der Lastanalyse oder die Ergebnisse
der Dimensionierung.
Die Parameter umfassen allgemeine Parameter des Flugzeugs (z.B. Geometriedaten,
Massen, Entwurfsgeschwindigkeiten etc.), Parameter, die das Konstruktionskonzept des
Flugelkastens denieren (z.B. Anzahl, Lage und Ausrichtung von Holmen Rippen und
Stringern) sowie spezische Parameter zu den Simulationsmodellen. Das sind z.B. Ver-
netzungsparameter fur den Aufbau des FE-Modells bzw. des Aerodynamikmodells oder
Parameter zur Denition des Optimierungsmodells. Das Optimierungsmodell beinhaltet
die Denition der Entwurfsvariablen, der Restriktionen und der Zielfunktion und wird
fur die Dimensionierung eingesetzt.
Die Methoden des CAGD werden verwendet, um die Geometriemodelle zur Reprasen-
tation der aueren Flugelgeometrie und des tragenden Flugelkastens aufzubauen. Wei-
tere Geometriemodelle sind z.B. die Flugelplanform oder die Oberachenebene des Kraft-
stos fur die Kraftstomodellierung. Geometrieparameter werden u.a. zur Denition
von Steuerachen und von Koordinatensystemen verwendet. Letztere konnen bei der
Festlegung der Drehachse von Steuerachen oder beim Aufbau von Materialkoordina-
tensystemen zum Einsatz kommen.
Beispielhaft sollen nachfolgend drei ausgewahlte Simulationsmodelle mit den jeweili-
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gen Simulationsmodellbausteinen erlautert werden.
In Abbildung 2.8 sind die Bausteine fur die Trimmanalyse dargestellt. Die Trimmana-
lyse wird als Lastanalyse und zur Simulation des 1g Reiseuges verwendet. Zusammen
mit dem Flugelkasten, den FE fur den Pylon, den Kondensationselementen, den An-
schlusselementen, den Knoten und Elementen der Lastreferenzachse sowie dem Massen-
modell, wird ein strukturdynamisches Modell aufgebaut. Das Massenmodell beinhaltet
die Strukturmasse des Flugelkastens sowie die nicht-strukturellen Massen und die Se-
kundarmassen des Flugels. Ferner gehoren dazu die Massen fur den Kraftsto und die
Masse des halben Restugzeuges. Dazu kommt das aerodynamische Modell fur den
rechten Flugel und das rechte Hohenleitwerk mit den benotigten Steuerachen sowie
den Flugzustandsparametern und den Trimmbedingungen (siehe auch Abbildung 2.4).
Das Simulationsmodell fur die Dimensionierung des FE-Modells des tragenden Flugel-
kastens besteht aus den Knoten und Elementen des eigentlichen Flugelkastens, dem
Pylon FE-Modell bei einem Flugel mit Triebwerk, den Anschlusselementen fur den
Flugel/Rumpf Ubergang, den Knoten und Elementen der Lastreferenzachse, den Lasten
sowie den Bausteinen, die das Optimierungsmodell denieren (siehe dazu auch Abbil-
dung 2.9).
Fur die statische Analyse werden nur das FE-Modell des Flugelkastens, ggf. das
Pylon/Triebwerk FE-Modell, die Anschlusselemente des Flugel/Rumpf Ubergangs, die
Knoten und Elemente der Lastreferenzachse und die Lasten benotigt (siehe dazu auch
Abbildung 2.10).
2.3 Grundgleichungen im Entwurfsprozesses
Nachfolgend werden der detaillierte Ablauf des Entwurfsprozesses und die dabei verwen-
deten mathematischen, dierentialgeometrischen und physikalischen Grundgleichungen
genannt und kurz erlautert. Eine ausfuhrlichere Erlauterung der mathematischen und
physikalischen Zusammenhange ndet sich in den Kapiteln 3 bis 5. Die verwendeten
geometrischen Funktionen und dierentialgeometrischen Konstruktionsmethoden wer-
den in Kapitel 3 dargestellt und die Analyseverfahren in Kapitel 4. Der dreistuge
Dimensionierungsprozess wird in Kapitel 5 erlautert.
Im ersten Schritt des Entwurfsprozesses werden die Simulationsmodellbausteine und
schlielich die Simulationsmodelle aufgebaut. Zunachst werden mit Hilfe von dierenti-
algeometrischen Konstruktionsmethoden parametrische Geometrieobjekte wie B-Spline
Kurven und Flachen deniert. Dies stellt das Geometriemodell des Flugels und des darin
bendlichen Flugelkastens dar. Das Flugelkastengeometriemodell ist die Basis fur die
Vernetzung hin zum FE-Modell des tragenden Flugelkastens. Die auere Flugelgeometrie
wird fur die Denition des Aerodynamikmodells verwendet. Unter Einbeziehung weiterer
Parameter werden mit weiteren Simulationsmodellbausteinen schlielich die vollstandi-
gen Simulationsmodelle aufgebaut. So werden beispielsweise ebenfalls die FE-Modelle
fur die Sekundarmassen und die Kraftstomassen aufgebaut und die Massenelemente
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GeometriemodelleParameter CAGD Methoden
Profile, Skelettlinie, Flügel-
oberfläche, Planform, Holme,
Rippen, Deckhaut Flügel-
kasten, Stringerebenen,
Schnittpunkte Kraftstoff-
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·B-Spline Kurven
·B-Spline Flächen
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·Abstandsermittlung
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mierung
·Funktionswerte
·Ableitungen
·Flächeninhalt
Simulationsmodellbausteine
Simulationsmodelle
Statische Analyse, Massen-
analyse, Modalanalyse, aero-
elastisch gekoppelte Trimm-
analyse, Dimensionierung mit
Strukturmechanik und
Aeroelastik Restriktionen
Flügelkasten FE-Modell,
Aerodynamikmodell (DLM),
Kopplung FE-Modell/DLM,
Kondensationselemente,
Anschlusselemente,
Massenelemente, Teil FE-
Modelle für Massenermittlung,
Volumenelemente für Kraft-
stoff, Entwurfsvariablen,
Restriktionen, Koordinaten-
systeme, Lastreferenzachse
·Flugzeug- /
Flügelgeometrie
(z.B. IGES)
·Profilkoordinaten
·Massen (z.B. mLt,
mST, mBL)
·Schwerpunkt-
bereich
·Entwurfsge-
schwindigkeiten
·Konstrukions-
parameter für
Holme, Rippen,
Stringer (Anzahl,
Abstand)
·FE-Modell
Teilungen
·Aerodynamikmodell
Panelierung
·Optimierungsmodell
Simulationsmodellbausteine
aus Simulationergebnissen
Lasten, Wanddicken/Quer-
schnittsflächen, Aeroelastik
Restriktionen, Flügelgeometrie
(jig-shape)
Abbildung 2.7: Ubersicht Parametrisierungskonzept
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Abbildung 2.8: Zusammenbau Simulationsmodell Trimmanalyse
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Abbildung 2.10: Zusammenbau Simulationsmodell statische Analyse
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Parametrisierung mit Geometrieansatzfunktionen und Konstruktionsmethoden
Lastanalyse (Trimmanalysen für ausgewählte Flugzustände und Massenfälle)
Dimensionierung mit Elementspannungen+Beulsicherheit als Restriktionen gS, gB
Dimensionierung mit Querruderwirksamkeit als Restriktion gA
Dimensionierung mit Divergenzstaudruck qD als Restriktion gD
1g Geradeausflug, Überprüfung Ziel „flight shape“, Anpassung „jig shape“
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Abbildung 2.11: Detaillierter Entwurfsprozess mit den grundlegenden dierentialgeome-
trischen, mathematischen und physikalischen Grundgleichungen
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ermittelt.
Zur Lastanalyse werden die aeroelastischen Bewegungsgleichungen aufgestellt und fur
ausgewahlte Massenkongurationen sowie Flugzustandsgroen und Trimmbedingungen
die Lasten ermittelt. Diese bestehen aus den aerodynamischen Lasten des starren Flugels
far, dem exiblen Anteil faf aus der elastischen Verformung der Struktur sowie den in-
ertialen Kraften f i aufgrund der Massen. Als Flugzustande werden quasi-stationare
symmetrische Manover mit dem Ausschlagwinkel  des Hohenleitwerks sowie dem An-
stellwinkel  des Flugzeugs als freie Trimmvariablen deniert. Die Beschleunigung in
z-Richtung ist wie die Nickgeschwindigkeit _ vorgegeben, um bei den Lastanalysen das
Abiegen eines Abfangbogens zu simulieren. Der Flugpunkt wird uber die MachzahlMa
und der Hohe h deniert. Die Gesamtlasten werden an den Lastreferenzachsenknoten,
am Triebwerksknoten und am Knoten fur das halbe Restugzeug (siehe u.a. Abbildung
2.4) ermittelt. Aus den einzelnen Lasten an den Knoten der Lastreferenzachse und des
Triebwerksknotens werden zusatzlich die Schnittlasten Fz, Mx und My berechnet, die
fur den ersten Dimensionierungsschritt benotigt werden.
Der erste Dimensionierungsschritt basiert auf empirisch-analytischen Formeln mit den
gegebenen geometrischen Parametern des Flugelkastenquerschnitts an einem ausgewahl-
ten Schnitt, den zulassigen Spannungen sowie den maximalen Schnittlasten fur Fz, Mx
und My. Diese erste Dimensionierung dient als Startentwurf fur die anschlieende Di-
mensionierung, bei der Methoden der Strukturoptimierung mit gradientenbasierten Op-
timierungsalgorithmen eingesetzt werden. Auerdem werden in der ersten Dimensio-
nierungsstufe die Querschnittsparameter der Stringer, der Holmgurte und der inneren
Versteifungen ermittelt.
Im zweiten Dimensionierungsschritt wird eine Optimierungsaufgabe deniert, mit den
Wanddicken ausgewahlter Bereiche des Flugelkastens als Entwurfsvariablenvektor x, ei-
ner zu minimierenden Zielfunktion f , die Strukturmasse mFK des tragenden Flugelkas-
tens, und den Restriktionen g, den Nebenbedingungen der Optimierungsaufgabe. Die
Restriktionen setzen sich zusammen aus den Restriktionen gS der zulassigen Materi-
alspannungen der Schalenelemente und gBD bzw. gBS die Beulsicherheiten SFBD fur
druckbeanspruchte und SFBS fur schubbeanspruchte Beulfelder. Bei den Beulrestriktio-
nen kommen fur ausgewahlte Beulfalle analytische Formeln zum Einsatz, wie sie u.a.
im Handbuch Strukturberechnung (HSB) dargestellt werden, einem Abschnitt des Luft-
fahrttechnischen Handbuches [127].
Es folgt die Divergenzanalyse fur ausgewahlte Machzahlen, um so die Divergenzgrenze
zu ermitteln. Diese muss entsprechend der Zulassungsvorschriften auerhalb der aero-
elastischen Stabilitatsenveloppe liegen. Es werden ferner mit den Analyseergebnissen die
Approximationspolynome dqD bzw. d
?
qD
ermittelt, die bei der Restriktionsformulierung
verwendet werden.
Bei Auftreten von Divergenz innerhalb der Stabilitatsenveloppe wird eine Strukturop-
timierung durchgefuhrt, bei der die Wanddicken aus der vorausgegangenen Optimierung
als untere Schranke deniert werden. Die Entwurfsvariablen x und die Zielfunktion
f entsprechen denen aus der Dimensionierung mit Spannungs- und Beulrestriktionen.
42
2.3 Grundgleichungen im Entwurfsprozesses
Die einzige Restriktion dieser Optimierung ist gD mit dem ausgewahlten Staudruck qD
fur eine Unterschallmachzahl aus dem Approximationspolynom d?(q). Diese ist die un-
tere Schranke von gD. So soll gewahrleistet werden, dass am sogenannten Kniepunkt
der aeroelastischen Stabilitatsenveloppe Divergenzfreiheit erzielt wird. Liegt in diesem
Flugpunkt keine Divergenz vor, wird angenommen, dass die gesamte Stabilitatsenve-
loppe divergenzfrei ist.
Nach dieser Optimierung wird die Querruderwirksamkeit "eff untersucht. Es wer-
den Rollmanover fur ausgewahlte Flugpunkte und eine mittlere Massenkonguration im
Unterschall durchgefuhrt. Mit den berechneten Rollbeiwerten Cl;a infolge des Querru-
derausschlages A wird die Polynomfunktion cCl;a (q) mittels Polynomregression ermit-
telt. Uber den Nulldurchgang von cCl;a wird festgestellt, ob im Kniepunkt der Sta-
bilitatsenveloppe ausreichende Querruderwirksamkeit vorhanden ist. Ist dies nicht der
Fall, wird eine weitere Dimensionierung durchgefuhrt.
Fur die Dimensionierung mit der Querruderwirksamkeit als Restriktion gA wird wie im
Abschnitt
"
Dimensionierung mit Aeroelastik Restriktionen\ erlautert, zunachst die Po-
lynomfunktion c?Cl;a (q) durch Transformation von cCl;a (q) deniert. Fur diese wird ein
Rollbeiwert Cl;a fur einen Staudruck im Unterschall ermittelt. Dieser Wert wird als un-
tere Schranke der Restriktion gA bei gegebener Mach-Zahl und Staudruck deniert. Die
Einhaltung dieser Restriktionsbedingung soll gewahrleisten, dass ebenso ausreichende
Ruderwirksamkeit im Kniepunkt der Stabilitatsenveloppe vorhanden ist. Wie bei der Di-
vergenz wird wiederum angenommen, dass bei ausreichender Querruderwirksamkeit im
Kniepunkt der Stabilitatsenveloppe innerhalb der gesamten Stabilitatsenveloppe keine
Ruderumkehr auftritt.
Nach Ablauf aller Dimensionierungsschritte wird in dem Fall, dass es sich bei der
Ausgangsgeometrie um den Ziel ight shape handelt, eine 1g stationare, symmetrische
Trimmanalyse fur einen ausgewahlten Flugpunkt und einer mittleren Massenkongura-
tion durchgefuhrt. Dies geschieht, um aus der sich einstellenden ight shape Geometrie
und dem Vergleich mit dem Ziel ight shape iterativ auf die Bauformgeometrie (jig
shape) zuruckzurechnen. In gleicher Weise, wie bei der Lastanalyse, wird die aeroelasti-
sche Bewegungsgleichung aufgestellt und fur die vorgegebenen Parameter MachzahlMa,
Hohe h und 1g Beschleunigung in z-Richtung gelost. Der Anstellwinkel des Flugzeugs
und der Anstellwinkel des Hohenleitwerks sind die freien Trimmvariablen. Da es sich
um einen Geradeausug handelt, ist die Nickgeschwindigkeit _ zu Null gesetzt.
Aus den Verformungen der Vorder- und Hinterkantenpunkte werden die Verformungen
ua der Prole interpoliert. Dies fuhrt zu neuen Vorder- und Hinterkantenpunkten P
i
V K
bzw. P iHK der Prolschnitte. Uber die Dierenz zwischen den Vorder- und Hinterkan-
tenpunkten der Ausgangsgeometrie und des ermittelten ight shapes werden die neuen
Vorder- und Hinterkantenpunkte P i;neuV K bzw. P
i;neu
HK der Prole ermittelt.
Der gesamte Prozess wird so lange wiederholt, bis das Gewicht des dimensionierten
Flugels und der 1g ight shape aus der vorausgegangenen Simulation des Reiseuges,
konvergieren. Dazu wird ein maximaler Wert fur die relative Anderung des optimierten
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Flugelgewichtes und der z-Verschiebung der Vorder- bzw. Hinterkantenpunkte P iV K
bzw. P iHK des Prols i gegenuber den Verschiebungen aus dem vorherigen Durchlauf
des Prozesses als Abbruchkriterien deniert. Sind die jeweiligen relativen Anderungen
der Flugelkastenmasse mFK und der Verformungen ua kleiner als ein vorgegebener
Wert, ist der Entwurfsprozess konvergiert. Ansonsten wird der Entwurfsprozess mit der
aktualisierten Flugelgeometrie erneut durchlaufen.
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Geometriemodellierung und Aufbau
Simulationsmodellbausteine
Der erste Schritt, bei dem im vorherigen Kapitel vorgestellten parametrischen Ent-
wurfsprozess, besteht aus dem Aufbau von verschiedensten Simulationsmodellbausteinen
entsprechend dem in Kapitel 2 dargelegten Konzept. Dies ist u.a. das FE-Modell fur
den Flugelkasten und das Aerodynamikmodell fur die Trimmanalysen. Fur die Dimen-
sionierung, die in den Dimensionierungsstufen 2 und 3 auch als mathematische Optimie-
rungsaufgabe formuliert wird, kommt das Optimierungsmodell hinzu, also die Denition
der Zielfunktion, der Entwurfsvariablen und der Restriktionen. Weitere Bausteine sind
das Strukturmodell des Triebwerks und des Pylons, sowie Kondensationselemente und
Anschlusselemente. Schlielich sind es auch die Massenmodelle fur die tragende Flugel-
kastenstruktur, sonstiger struktureller und nicht-struktureller Komponenten und fur den
Kraftsto.
Zum Aufbau der Simulationsmodellbausteine werden in der vorliegenden Arbeit para-
metrische analytische Ansatzfunktionen als B-Splines fur Kurven und Flachen verwen-
det. Diese denieren sowohl die auere Geometrie des Flugels als auch die Baugruppen
des tragenden Flugelkastens. Ferner werden sie auch beim Aufbau des Geometriemodells
als zusatzliche Hilfsgeometrien verwendet (z.B. B-Spline Flache fur die Kraftstoebene).
Ein in der Arbeit entwickelter Prozess ermoglicht so einen konstruktionsnahen Aufbau
des tragenden Flugelkastens, der aus Holmen, Rippen, Stringern und Deckhauten be-
steht.
Bei diesem Prozess werden neben den B-Spines dierentialgeometrische Konstrukti-
onsmethoden des Computer Aided Geometric Design (CAGD) verwendet. Fur die in
der Arbeit eingesetzten Geometriefunktionen bzw. dierentialgeometrischen Konstruk-
tionsmethoden wird imWesentlichen die als
"
free and open source\ verfugbare Fortran77
Geometriebibliothek DT NURBS verwendet [5], [157]. Der Ablauf des Prozesses zum
Aufbau der einzelnen Simulationsmodellbausteine wird in diesem Kapitel hauptsachlich
anhand des Flugels der iGREEN-Konguration dargestellt.
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3.1 Anforderungen und Konzept
Das Ziel der Arbeit, die Untersuchung zur Auswirkung der statischen aeroelastischen An-
forderungen auf den Strukturentwurf von Flugzeugugeln, die insbesondere im Rahmen
von weitreichenden Parameterstudien durchgefuhrt werden soll, hat zu dem in Kapi-
tel 2 erlauterten parametrischen Entwurfsprozess gefuhrt. Parametrisch sind dabei im
speziellen die dort schon genannten Simulationsmodellbausteine.
Beispielhaft sollen die Anforderungen am Simulationsmodellbaustein FE-Modell
Flugelkasten erlautert werden. Das FE-Modell des Flugelkastens soll die wesentlichen
Baugruppen, wie Deckhaute, Holme, Rippen, Stringer, Holmgurte und innere Verstei-
fungen der Holme und Rippen beinhalten. Weiterhin soll ein Konstruktionskonzept
beim Aufbau des Strukturmodells berucksichtigt werden, das sich an realen Flugelkas-
tenkonstruktionen orientiert. Damit ist gemeint, dass Baugruppen des Flugelkastens
geometrisch abhangig zu anderen Baugruppen oder der Flugelgeometrie platziert bzw.
orientiert werden. So ist in der Praxis ein Groteil der Rippen, die zwischen den Holmen
liegen, in einem bestimmten Winkel zu einem der Holme orientiert. Die Holme selbst
haben einen relativen oder absoluten Abstand zur Vorder- oder Hinterkante des Flugels.
Mit der Parametrisierung des Konstruktionskonzeptes des tragenden Flugelkastens sollen
auch nach umfassenden Parameteranderungen verwendbare Simulationsmodellbausteine
und daraus die vollstandigen Simulationsmodelle aufgebaut werden konnen.
Parametervariationen im Rahmen von Parameterstudien konnen aus dem Bereich
der aueren Geometrie kommen, wie die Flugelpfeilung, die Streckung, die Flugelver-
windung oder die Prolierung. Weitere Bereiche fur Parametervariationen betreen die
Denition der Position und Groe von Steuerachen und die Konstruktion des tragen-
den Flugelkastens, also die Anzahl, Position und Ausrichtung von Holmen, Rippen und
Stringern. Zu berucksichtigen ist dabei, dass Konstruktionsparameter eine Ruckwirkung
auf das aerodynamische Modell haben konnen. So ist Querruderposition in Flugeltie-
fenrichtung abhangig von der Lage des hinteren Holms.
Die Ansatzfunktionen des Geometriemodells sollen B-Spline Funktionen sein, um
Kurven und Flachen zu reprasentieren. B-Splines sind insbesondere geeignet, da sie
im Vergleich zu anderen Polynomsplines bei der Approximation von Punkten zu ei-
nem glatteren Kurvenverlauf fuhren. Weiterhin konnen die dierentialgeometrischen
Eigenschaften der analytisch denierten Funktionen insbesondere zur Ermittlung von
Funktions- und Ableitungswerten verwendet werden.
Das in der vorliegenden Arbeit entwickelte Konzept besteht darin, dass ein umfas-
sendes Geometriemodell des Flugzeugugels und der tragenden Struktur sukzessive
aufgebaut wird, um damit die geometrieabhangigen Groen der Simulationsmodelle und
des Optimierungsmodells zu ermitteln.
Der Aufbau des Geometriemodells ist ein Prozess, der sich an der Vorgehensweise
beim Entwurf eines Flugels und des darin bendlichen tragenden Flugelkastens orien-
tiert. Dieser wird u.a. in [125] skizziert. In einem entsprechenden Konstruktionsablauf
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Abbildung 3.1: Konzept des Geometrieentwurfsprozesses: a) globaler Ablauf, b) prinzi-
pieller Einzelschritt im Geometrieentwurfsprozess
wird zunachst die auere Flugelgeometrie uber die Planform und die Lage charakteris-
tischer Prolschnitte deniert. Daraus ergibt sich der Bauraum im Inneren des Flugels,
der fur die tragende Struktur genutzt werden kann. Darin werden zunachst die Posi-
tionen des vorderen und des hinteren Holms deniert, meist in prozentualen Abstanden
zur Vorder- bzw. Hinterkante. Danach folgt die Bestimmung der Position und der Aus-
richtung von Rippen zwischen den Holmen. Ferner werden Stringer als Versteifungen
auf der Ober- und Unterseite des Flugelkastens uber eine vorgegebene Richtung und
einen Abstand (engl. stringer pitch) untereinander festgelegt. Damit ist die Konstruk-
tion des tragenden Flugelkastens deniert. Zur Modellierung der Kraftstoverteilung
werden die Schnittlinien der Kraftstoebene mit den Rippenachen ermittelt, um so
das Kraftstovolumen insgesamt und das der Tankabschnitte zwischen zwei Rippen zu
bestimmen.
Die geometrieabhangigen Groen der Simulationsmodellbausteine werden aus dem
Geometriemodell des Flugels und des Flugelkastens gewonnen. Fur die Finiten Elemente
(FE) sind das die Knoten und deren Zuordnung zu den Elementen. Bei der aerodynami-
schen Modellierung sind das in Abhangigkeit des Verfahrens diskrete Koordinaten der
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aerodynamischen Oberache und weitere Parameter, die bei der aerodynamischen Mo-
dellbildung aus dem Geometriemodell ermittelt werden konnen (z.B. Anstellwinkel der
aerodynamischen Boxen uber die Sehne oder Wolblinie). Ferner werden nach Aufbau
der Knoten und der Elemente daraus die Knoten fur das Kopplungsmodell zwischen Ae-
rodynamik und Struktur deniert, das Optimierungsmodell, die Kondensationselemente,
die Anschlusselemente und, wenn vorhanden, die Modellierung von Triebwerk und Py-
lon. Der prinzipielle Ablauf des Prozesses zum Aufbau der Simulationsmodellbausteine
ist in Abbildung 3.1a dargestellt.
Der Aufbauprozess selber besteht darin, sukzessive geometrische Objekte, wie
Punkte, Kurven und Flachen zu konstruieren, die u.a. die Flugelgeometrie, die Geome-
trie des Flugelkastens oder die Oberache des Kraftstos reprasentieren.
Des Weiteren werden dierentialgeometrische Konstruktions- und Transfor-
mationsmethoden in diesem Prozess angewandt. Diese umfassen Koordinatentrans-
formationen, die Approximation bzw. Interpolation von Punkten zu Kurven, die Inter-
polation von Kurven zu Flachen, die Schnittpunktermittlung aus der Verschneidung von
Kurven mit Flachen und die Ermittlung von Funktions- und Ableitungswerten aus den
Kurven- und Flachenfunktionen. Abbildung 3.1b zeigt das grundsatzliche Konzept zum
Aufbau eines neuen geometrischen Objektes. Es besteht darin, uber bereits vorhandene
geometrische Objekte und weitere Parameter, die in einer Art Parameterdatenbank
verfugbar sind, neue geometrische Objekte zu konstruieren und diese dann wieder in der
Datenbank abzuspeichern. Ein geometrisches Objekt ist uber die Parameter bzw. die
Ansatzfunktionskoezienten der jeweiligen Kurven- und Flachenfunktion deniert.
3.2 Parametrische Geometriefunktionen und
dierentialgeometrische Operationen
3.2.1 Parameterdarstellung
Die Geometrie eines Flugzeugugels oder der Baugruppen des tragenden Flugelkastens
kann uber einer Vielzahl von analytischen Funktionen als Kurven und Flachen dar-
gestellt werden. Die mathematische Beschreibung dieser sogenannten geometrischen
Objekte mit analytischen Funktionen kann dabei grundsatzlich auf unterschiedliche Art
und Weise vorgenommen werden. So lassen sich Kurven und Flachen in den folgenden
Formen denieren [123]:
1. Explizite Form z = f(x; y)
2. Implizite Form F (x; y; z) = 0
3. Parameterdarstellung z = z(u; v) y = y(u; v) z = z(u; v)
Nachteil der expliziten Form ist, dass es nur einen Wert z fur die gegebenen Werte x
und y gibt. Die implizite Form ist ebenfalls nicht geeignet, weil bei der Berechnung jeden
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Abbildung 3.2: Parametrische Kurve und Flache mit Richtungsableitungen und
Normalenvektor
Punktes eine nichtlineare Gleichung gelost werden muss. Weiterhin sind die explizite und
die implizite Formulierung abhangig vom verwendeten Koordinatensystem.
Dagegen ist bei der Parameterdarstellung die Berechnung von Punkten auf einer
Kurve oder einer Flache einfach. Die parametrische Darstellung eignet sich auch des-
wegen, weil dierentialgeometrische Konstruktionsmethoden (z.B. zur Schnittpunktbe-
rechnung) beim Aufbau des komplexen Geometriemodells fur einen Flugel und des darin
bendlichen Flugelkastens genutzt werden konnen.
Im Gegensatz zur kontinuierlichen Denition, gibt es auch die Moglichkeit Geome-
trien durch entsprechend groe Anzahlen von Quadraten (Pixel) oder Wurfeln (Voxel)
darzustellen. Fur eine exakte Beschreibung gekrummter Kurven und Flachen ist ein
voxel-orientierter Ansatz allerdings nicht ausreichend. Technische Anwendungen erfor-
dern eine kontinuierliche Beschreibung.
Weiterhin sind analytische denierte parametrische Ansatzfunktionen unabhangig vom
verwendeten Koordinatensystem und konnen zur Ermittlung von Punkten, wie z.B. Kno-
ten des FE-Modells, oder Ableitungen, wie z.B. der lokale Anstellwinkel einer aerody-
namischen Box innerhalb des Aerodynamikmodells, verwendet werden.
Somit ist ein Punkt r auf einer parametrischen Kurve im Raum wie folgt deniert:
r = [x(u); y(u); z(u)]: (3.1)
Ein Punkt q auf einer Flache lasst sich uber den Vektor
q = [x(v; w); y(v; w); z(v; w)] (3.2)
darstellen.
Bei parametrischen Kurven ist die Richtungsableitung ru der Tangentenvektor. Bei
Flachen spannen die Vektoren qv und qw der partiellen Ableitungen die Tangentialebene
auf (siehe Abbildung 3.2).
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Der Normalenvektor n einer parametrischen Flache q zu den Parameterkoordinaten
v und w kann mithilfe des Kreuzproduktes und der ersten Ableitungen von q ermittelt
werden. In normierter Form ergibt sich fur den Normalenvektor n:
n =
@q
@v
 @q
@w
k @q
@v
 @q
@w
k (3.3)
Die Klasse der einfachsten Funktionen ist die der Polynome. Sie lassen sich in para-
metrischer Form darstellen und bilden die wichtigsten Grundbausteine fur die Beschrei-
bung von Kurven und Flachen im CAGD. Funktionswerte und Ableitungen konnen
vergleichsweise einfach berechnet und die Ansatzfunktionskoezienten ezient abge-
speichert werden. Ferner ist es moglich, mit diesen Funktionen komplexe geometrische
Objekte abschnittsweise ausreichend zu beschreiben. Im technischen Bereich werden
bei kommerziellen CAD-Programmen Ansatzfunktionen weitgehend auf Polynombasis
verwendet [123].
Ein weiterer Vorteil parametrischer Polynomfunktionen ist, dass geometrische Ope-
rationen, wie Transformationen, Approximationen bzw. die Interpolation von Stutz-
punkten und die Ermittlung von Schnittpunkten und Schnittlinien (z.B. Schnittpunkt
zwischen einer Kurve und einer Flache oder Schnittlinien zwischen zwei sich schneidender
Flachen) einfach durchzufuhren sind.
Die Beschreibung weiter Bereiche eines Bauteils mit Polynomen, die durch Interpola-
tion vorgegebener Stutzstellen deniert sind, ist dann nicht mehr sinnvoll, wenn diese
Kurven zu oszillierendem Verhalten neigen. Aus diesem Grund wurden spezielle Funk-
tionen entwickelt, die auf abschnittsweise denierten Polynomen basieren und zudem
einen glatten Kurvenverlauf aufweisen.
Dabei handelt es sich um die sogenannten B-Spline Kurven und Flachen. Zu den
B-Splines gehoren die ebenfalls bekannten NURBS (Non-Uniform Rational B-Splines)
und die Bezier-Splines. Da diese Funktionen in der vorliegenden Arbeit beim Aufbau
der Geometriemodelle fur den Flugel und den Flugelkasten hauptsachlich verwendet
werden, sollen das Grundkonzept, die mathematische Denition und die wesentlichen
Eigenschaften dieser Funktionen nachfolgend dargestellt werden.
3.2.2 B-Spline Kurven
Der B-Spline fur eine Kurve ist eine Approximationsvorschrift, bei der vorgegebene
Punkte mit Hilfe von Gewichtsfunktionen eine Kurve denieren. Der erste und der letzte
Punkt konnen dabei Anfangs- bzw. Endpunkt der Kurve sein. Vertiefende Erlauterun-
gen zu B-Splines nden sich bei de Boor [45], Bohm [20], [21] und Bartels et al
[10].
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Denition
B-Spline Kurven, die abschnittsweise aus Polynomen zusammengesetzt sind, werden wie
folgt deniert:
p(u) =
nX
i=0
diBi;k(u): (3.4)
Die Anzahl der Kontrollpunkte di ist dabei n + 1. Der Parameter k bestimmt die
Ordnung der B-Spline Kurve, wobei k zwischen 1 und n + 1 liegen darf. Allerdings ist
k = 1 nicht sinnvoll, da die Kurve dann nur aus den Kontrollpunkten di bestehen wurde.
Die Parameterkoordinate u der B-Spline Kurve ist im Bereich des sogenannten Kno-
tenvektors t deniert. Die Knotenwerte ti des Knotenvektors t sind eine schwach mono-
tone Folge mit ti  ti+1. Die Anzahl der Werte des Knotenvektors t ist mit n+k+1 von
der Anzahl n+ 1 der Kontrollpunkte di und der Ordnung k abhangig. Die Bi;k sind die
Gewichtsfunktionen oder Polynome vom Grad k   1. Sie sind folgendermaen rekursiv
deniert:
Bi;1(u) = 1 fur u 2 [ti; ti+1]
Bi;1(u) = 0 fur u 62 [ti; ti+1] (3.5)
und
Bi;k(u) =
(u  ti)Bi;k 1(u)
ti+k 1   ti +
(ti+k   u)Bi+1;k 1(u)
ti+k   ti+1 (3.6)
Da die Nenner aus Gleichung 3.6 Null werden konnen, wird fur diesen Fall 00 := 0
deniert. Die Gewichtsfunktionen sind uber k Teilintervalle des gesamten Bereichs des
Knotenvektors t deniert.
Eigenschaften
 Die Gewichtsfunktionen Bi;k fur u 2 [ti; ti+k] sind stets positiv.
 Die Gewichtsfunktionen Bi;k sind Polynome vom Grad k  1 und Ck 2 stetig uber
den Bereich des Knotenvektors t.
 Da jede Gewichtsfunktion uber k Teilintervalle deniert ist, resultiert daraus der
lokale Einuss der Kontrollknoten di. Es gilt: Bi;k = 0 fur u 62 [ti; ti+k]:
 Der Parameterbereich von u ist bedingt durch den Knotenvektor t in n+ k Inter-
valle aufgeteilt.
 Jedes Intervall mit u 2 [ti; ti+1] wird von k Kontrollpunkten di beeinusst.
 Fur alle Knotenwerte u gilt fur die Summe der GewichtsfunktionenPn
i=0Bi;k(u) = 1.
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Klassizierung
Mit der Belegung des Knotenvektors t kann die Art des B-Splines beeinusst werden.
So ist es u.a. moglich, dass einzelne Werte ti des Knotenvektors t gleich sein konnen.
Nach Bohm [20] werden folgende Arten der Belegung des Knotenvektors unterschieden,
deren Eigenschaften nachfolgend ebenfalls kurz zusammengefasst sind:
 Uniforme, periodische Splines: Der Abstand zwischen den Knotenwerten ist
konstant. Die Gewichtsfunktionen sind periodisch, da alle die gleiche Form haben.
Die Kurve geht nicht durch den ersten und letzten Kontrollpunkt. Abbildung 3.3a
zeigt eine Kurve der Ordnung vier mit vier Kontrollknoten.
 Nicht-uniforme B-Splines: Die Werte fur den Knotenvektor konnen ohne Ein-
schrankung gewahlt werden. Innere Knoten konnen mehrfach besetzt sein. Damit
kann die Kurve sehr exibel beeinusst werden.
 Oene uniforme B-Splines: Diese Art Kurven ist eine Mischung zwischen der
uniformen und nicht-uniformen Formulierung. Die Knotenwerte an den Enden
konnen mehrfach besetzt sein. Wenn die Ordnung der Kurve gleich der Anzahl
der Kontrollpunkte ist, spricht man von einer Bezier-Spline Kurve. Die Kurve
verlauft durch den ersten und letzten Kontrollpunkt. In Abbildung 3.3b ist eine
kubische Bezier-Spline Kurve dargestellt.
 Nicht-uniforme rationale B-Splines (NURBS): Rationale B-Spline Funktio-
nen, die uber die Division zweier Splinefunktionen deniert sind. Mit weiteren
Gewichtsfaktoren kann der Verlauf der Kurve beeinusst werden. Mit NURBS
konnen Kreise und Ellipsen, bzw. auch Abschnitte, exakt beschrieben werden.
Funktions- und Ableitungsberechnung
Punkte auf der B-Spline Kurve sowie deren Ableitungen @
@u
konnen ezient mit dem
numerisch stabilen Algorithmus nach de Boor [46] berechnet werden. Bohm et al.
[20] geben einen alternativen Berechnungsalgorithmus an und darauf aufbauend eine
Methode zum Einfugen von neuen Kontrollpunkten. Die erganzten Kontrollpunkte und
die Erweiterung des Knotenvektors t verandern die Form der B-Spline Kurve nicht.
Bohm spricht u.a. deswegen auch von
"
Pseudoknoten\.
Dieses Verfahren ist dann von Bedeutung, wenn B-Spline Kurven fur die Approxi-
mation gegebener Prolkoordinaten eingesetzt werden und die B-Spline Kurven im wei-
teren zur Interpolation von B-Spline Flachen verwendet werden sollen. Ist die Anzahl
der gegebenen normierten Prolkoordinaten unterschiedlich, ist das Einfugen zusatzli-
cher Knoten notig, bis alle Kurven die gleiche Knotenanzahl besitzen. Erst dann ist die
Interpolation der Kurven zu einer Flache moglich.
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Abbildung 3.3: a) Uniforme B-Spline Kurve b) Bezier-Spline Kurve
3.2.3 B-Spline Flachen
Die Denition von B-Spline Flachen folgt direkt aus der Formulierung der B-Spline
Kurven (siehe auch Gleichung 3.33). Hinzu kommen die B-Spline Funktionen fur den
Flachenparameter v. Das Netz der Kontrollknoten d ij bildet den einhullenden Polyeder
der B-Spline Flache. Die Denition der B-Spline Flache q lautet somit:
q(u; v) =
nX
i=0
mX
j=0
d ijBi;k(u)Bj;l(v) (3.7)
Die B-Spline Funktionen Bi;k(u)undBj;l(v) fur die Parameterkoordinaten u und v haben
die Ordnung k und l. Sie werden analog zu den B-Spline Kurven formuliert. Bei der
B-Spline Flache werden mit t und s zwei Knotenvektoren benotigt. Die Kontrollknoten
bilden ein (m+ 1) (n+ 1) Feld.
Viele Eigenschaften der B-Spline Kurven lassen sich auf die B-Spline Flachen ubertra-
gen:
 Die Linien mit konstantem v sind B-Spline Kurven mit den de Boor Punkten:
d i(v) =
mX
j=0
d ijBj;l(v) (3.8)
 Die de Boor Punkte d ij beeinussen die Flache fur u 2 [ui; ui+k], v 2 [vj; uj+l]. Die
Teilache u 2 [ui; ui+1], v 2 [vj; uj+1] wird durch die Kontrollknoten d i k+1;j l+1 : : :d ij
beeinusst.
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Abbildung 3.4: B-Spline Flache
Fur gegebene Parameterwerte u und v kann der fur die Flachenberechnung angepasste
de Boor-Algorithmus verwendet werden. Die Berechnung der Ableitungen @
@u
bzw. @
@v
geschieht analog. So wie auch bei den B-Spline Kurven, mussen die entsprechenden
Multiplizitaten fur die Randknotenlinien gesetzt werden, damit die Kontrollpunkte der
Randkurven auf der B-Spline Flache liegen (siehe auch Abbildung 3.4).
3.2.4 Transformationen
Im Verlauf des Geometriemodellaufbaus werden Transformationen von geometrischen
Objekten vorgenommen. Diese sind im Wesentlichen die Transformationsarten: Transla-
tion, Rotation und Skalierung. Zudem werden auch Transformationen zwischen verschie-
denen Koordinatensystemen durchgefuhrt. Die nachfolgend beschriebenen Transforma-
tionsvorschriften konnen grundsatzlich auf alle geometrischen Objekte, wie Punkte, Kur-
ven und Flachen angewendet werden.
Translation
Ein Punkt p wird mit dem Translationsvektor t im Raum zum Punkt p durch p = p+t
transformiert (siehe Abbildung 3.5a).
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Abbildung 3.5: Transformationen: a) Translation b) Rotation und c) Skalierung
Rotation
Um die Rotation eines geometrischen Objektes um die Achsen eines festgelegten Koor-
dinatensystems zu realisieren, wird die Rotationsmatrix R aufgestellt. Die Rotation des
Punktes p hin zum Punkt p geschieht durch p = pR (siehe Abbildung 3.5b). Die Ro-
tationsmatrix R setzt sich aus den drei Rotationsmatrizen R, R und R zusammen,
die die Rotationen um die jeweiligen Hauptachsen reprasentieren:
R = RRR (3.9)
Die Matrizen der Teilrotationen ergeben sich zu:
R =
0@ cos  sin  0  sin  cos  0
0 0 1
1AR =
0@ cos  0 sin 0 1 0
sin  0 cos 
1AR =
0@ 1 0 00 cos  sin 
0   sin  cos 
1A
(3.10)
Die Rotationsmatrix oder auch Richtungskosinusmatrix R lautet:
R =
0@ cos  cos  sin  cos  + cos  sin  sin  sin  sin    cos  sin  cos   sin  cos  cos  cos    sin  sin  sin  cos  sin  + sin  sin  cos 
sin    cos  sin  cos  cos 
1A
(3.11)
Die Richtungskosinusmatrix eines beliebigen Koordinatensystems setzt sich aus den nor-
mierten Richtungsvektoren der Hauptkoordinatenrichtungen des Koordinatensystems
zusammen. Siehe dazu Abbildung 3.6a mit dem Koordinatensystem A und den nor-
mierten Ortsvektoren qAx, qAy und qAz.
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Abbildung 3.6: a) Hauptrichtungen Koordinatensystems, b) Koordinatentransformation
Koordinatentransformation
Mit den Translations- und Rotationsvorschriften konnen Koordinaten von einem Koor-
dinatensystem in ein anderes transformiert werden. Um also Punkt p im Koordinaten-
system A in das Koordinatensystem B zu transformieren, gilt folgender Zusammenhang
(siehe auch Abbildung 3.6b).
pB = pAR+ t (3.12)
Die RichtungskosinusmatrixR setzt sich aus den RichtungskosinusmatrizenRA undRB
der Koordinatensysteme A und B zusammen mit
R = R 1A RB (3.13)
Die Richtungskosinusmatrizen RA und RB sind die normierten Richtungsvektoren der
Hauptrichtungen des jeweiligen Koordinatensystems. Der Translationsvektor t ergibt
sich fur pB = qB und p = qA zu
t = qB   qAR 1A RB (3.14)
Die vollstandige Transformationsvorschrift fur pB lautet demnach:
pB = pR
 1
A RB   qAR 1A RB + qB (3.15)
Skalierung
Die Groe eines geometrischen Objektes, wie einer Kurve oder einer Flache, kann durch
Multiplikation der Koezienten der jeweiligen Ansatzfunktionen mit einem Skalierungs-
faktor verandert werden. So sind z.B. die Prolkoordinaten eines Flugels, die in der Regel
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in normierter Form gegeben sind, entsprechend der tatsachlichen Proltiefe zu skalieren
(siehe Abbildung 3.5c). Die Skalierung eines Punktes p ist mit dem Skalierungsfaktor s
wie folgt deniert:
p? = sp (3.16)
Neben den beschriebenen Transformationsvorschriften: Translation, Rotation und Ska-
lierung, sind das Spiegeln von geometrischen Objekten, z.B. an einer Ebene, oder auch
der Ubergang zwischen verschiedenen Koordinatensystemen, Transformationsvorgange,
die hier nicht weiter erlautert werden sollen. Entsprechende Hinweise dazu sind u.a. bei
Mortenson [123] zu nden.
3.2.5 Minimaler Abstand zwischen Punkt und Flache
Beim Aufbau des Geometriemodells werden u.a. dierentialgeometrische Methoden be-
notigt, um zu einem gegebenen Punkt p den nachstliegenden Punkt auf einer Flache
q und dessen zugehorige Parameterkoordinaten u und v zu ermitteln. Diese Problem-
stellung lasst sich uber eine Optimierungsaufgabe losen, bei der der minimale Abstand
dmin zwischen p und q gesucht wird. Dieses Minimierungsproblem lasst sich wie folgt
denieren:
Minkq(u; v)  pk2 (3.17)
Die Minimierungsaufgabe kann uber einen Optimierungsalgorithmus vonMarquardt
[114] gelost werden, der auf demGau-Newton-Verfahren aufbaut. In jedem Optimie-
rungsschritt wird die Jacobi-Matrix der zu minimierenden Funktion benotigt und die
Funktion in ein linearisiertes Ersatzproblem uberfuhrt. Durch weitere Zusatzbedingun-
gen, die in [114] diskutiert werden, ergibt sich eine gute Konvergenz des Optimierungs-
algorithmus. Dadurch konnen die Parameterkoordinaten u und v der parametrischen
Flache q, die Koordinaten des entsprechenden Punktes pq auf der Flache q und der
Abstand dmin ermittelt werden.
3.2.6 Schnittpunkt zwischen Kurve und Flache
Schnittpunkte zwischen Kurven und Flachen dienen beim Aufbau des Geometriemo-
dells haug dazu, neue geometrische Objekte zu konstruieren. Die Ermittlung von
Schnittpunkten zwischen einer parametrisch denierten Kurve und einer ebenso de-
nierten Flache kann mit dem Naherungsverfahren nach Newton gelost werden (siehe
Abbildung 3.7). Fur die Kurve r(u) und die Flache q(v; w) lasst sich ein nichtlineares
Gleichungssystem formulieren:
f(u; v; w) = r(u)  q(v; w) = 0 mit s =
0@ uv
w
1A (3.18)
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Abbildung 3.7: Schnittpunkt zwischen Kurve und Flache
Der Losungsvektor ist s mit s = [u; v; w] der parametrischen Kurve r bzw. der Flache
q. Da eine Kurve mit einer Flache mehrere Schnittpunkte haben kann, sind mehrere
Losungen moglich. Das nichtlineare Gleichungssystem 3.18 kann mithilfe der Newton-
Methode mittels der partiellen Ableitungen von r und q nach den jeweiligen Parame-
terkoordinaten u, v und w gelost werden.
Die iterativ zu losende Gleichung fur die Parametervariablen u; v; w lautet fur s :
sn+1 = sn   (@f
@s
) 1f (3.19)
mit
@f
@s
=
0B@ @f
1
@u
@f1
@v
@f1
@w
@f2
@u
@f2
@v
@f2
@w
@f3
@u
@f3
@v
@f3
@w
1CA (3.20)
Unter Umgehung der Inversion von
@f
@s wird mit s = sn+1   sn folgendes lineares
Gleichungssystem aufgestellt:
@f
@s
s = f (3.21)
Nach Losung dieses Gleichungssystems erhalt man:
sn+1 = sn +s (3.22)
Die B-Spline Eigenschaft der konvexen Hulle wirkt sich dabei positiv auf das Konver-
genzverhalten des Naherungsalgorithmus aus.
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3.2.7 Approximations- und Interpolationsmethoden mit B-Splines
Neben der Konstruktion von Stutzpunkten, wie im vorherigen Unterabschnitt beschrie-
ben, stellt die Approximation und Interpolation von Punkten zu parametrischen B-
Spline Kurven und Flachen einen wesentlichen Baustein des Geometriemodellaufbaus
dar.
Approximation versus Interpolation
Werden Stutzpunkte, z.B. Prolkoordinaten, zu B-Spline Kurven interpoliert, dann
durchschreitet die interpolierte Kurve alle Stutzstellen. Bei einer Approximation werden
diese Punkte, entsprechend vorgegebener Approximationsparameter, nur angenahert.
Beide Vorgehensweisen haben Vor- und Nachteile. Die Interpolation ist naher an den
vorgegebenen Punkten, allerdings kann eine solche Kurve eher lokale Oszillationen auf-
weisen. Dies ist insbesondere dann der Fall, wenn die Stutzpunkte mit einer Ungenau-
igkeit behaftet sind, z.B. gemessene Prolkoordinaten von einem Windkanalmodell. Die
Approximation ist per se ungenauer, aber lokale Oszillationen sind gegenuber der In-
terpolation weniger zu erwarten. Es ist also von Fall zu Fall zu entscheiden, ob eine
Interpolation oder Approximation verwendet werden soll.
Parametrisierung der Parameterkoordinaten
Eine gegebene Punktfolge p0, p1, p2, ... ,pm soll mit einer B-Spline Kurve r approximiert
oder interpoliert werden. Zunachst muss die Punktfolge pi Parameterwerten ui fur die
approximierte B-Spline Kurve zugeordnet werden. Folgende Parametrisierungen der
Parameterkoordinaten ui haben sich etabliert:
 Aquidistante Parametrisierung
Bei der aquidistanten Parametrisierung ist der Abstand u der Parameterwerte
ui konstant. Beginnt die Kurve bei u0 = 0:0 und soll die Lange des Gesamtpara-
meterintervalls [u0;un] die Lange 1.0 haben, ergibt sich u =
1
n
.
 Chordale Parametrisierung
Die chordale Parametrisierung verwendet die Punktabstande k pi   pi 1 k der
Punkte pi 1 und pi zur Bestimmung der Parameterwerte ui.
 Zentripetale Parametrisierung
Aus den Quadratwurzeln der Punktabstande der benachbarten Punkte pi und pi 1
werden die Parameterwerte ui ermittelt.
 Winkelparametrisierung
Bei der Winkelparametrisierung ergeben sich die Parameterwerte ui fur die Punkte
pi aus dem Abstand zum vorherigen Punkt pi 1 und der Winkelanderung im Po-
lygonzug der Strecken pi 1pi und pipi+1.
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In der vorliegenden Arbeit wird die chordale Parametrisierung verwendet, wobei das
Gesamtparameterintervall immer die Lange 1.0 hat. Im Verlauf des Aufbaus des Geo-
metriemodells kommt es vor, dass ein zu ermittelnder Punkt auf einer Kurve oder Flache
eine vorgegebene relative Position haben soll, z.B. der Abstand des Holms von der Vor-
derkante oder bei Ermittlung der FE-Knoten bei vorgegebenen Teilungsparametern.
Die chordale Parametrisierung gewahrleistet die Ermittlung an der gewunschten Posi-
tion, auch wenn die vorgegebenen Stutzpunkte fur die Approximation oder Interpolation
z.B. der Prolpunkte nicht aquidistant angegeben sind. Diese haben im Bereich groer
Krummungen, z.B. an der Prolnase, haug eine groere Punktdichte.
Approximation zu B-Spline Kurven
Die Punktfolge p0, p1, p2, ... ,pm soll mit einer B-Spline Kurve r der Ordnung k und
n + 1 de Boor Punkten d0, d1, d2, ... , dn mit m > n approximiert werden (siehe
Abbildung 3.8).
Damit die Approximationskurve im Punkt p0 beginnt und im Punkt pm endet, mussen
im Knotenvektor t = (t0; t1; t2; :::; tn+k 1; tn+k) die Multiplizitaten entsprechend der Ord-
nung k fur den Anfang und das Ende der Kurve gesetzt werden. Bei weiteren Werten
von t soll die Vielfachheit nicht groer als die Ordnung k der B-Spline Kurve sein.
Ein Ansatz fur die Berechnung der de Boor Punkte dj der Approximationskurve
r(u) mit r(u) =
Pn
j=1Bj;k(u)dj ist die Minimierung der Summe der Fehlerquadrate.
Entsprechend erhalt man die Gleichung:
min =
mX
j=0
[r(u)  pi]2 (3.23)
Da r, p 2 IR3, sind Komponentenweise drei Gleichungssysteme zu losen. Nachfolgend
sollen die Betrachtungen nur fur eine Komponente weitergefuhrt werden. Das Minimie-
rungsproblem lautet somit:
min =
mX
j=0
(
nX
i=0
(Bj;k(u)d
1
j   p1i )2 (3.24)
Nach Dierentiation und Einfuhren der Matrix A mit
A =
0BBB@
B1;k(u1) B2;k(u1)    Bn;k(u1)
B1;k(u2) B2;k(u2)    Bn;k(u2)
...
...
. . .
...
B1;k(um) B2;k(um)    Bn;k(um)
1CCCA (3.25)
kann das Gleichungssystem wie folgt umgeschrieben werden:
ATAd1 = ATp1 (3.26)
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ausgewählte Punkte für die Approximation
Punkte, die approximiert werden sollen
ur( )u
Abbildung 3.8: Approximation Proloberseite
Das Gleichungssystem 3.26, mit der symmetrischen n m Matrix ATA, kann mit der
Cholesky Zerlegung oder einem Gau-Algorithmus fur die de Boor Punkte oder
B-Splinekoezienten d1 gelost werden. Die Matrix  = ATA hat eine Bandstruktur
mit der halben Bandbreite k, da die de Boor Punkte d1 nur eine lokale Wirkung auf
die B-Spline Kurve haben. Diese Eigenschaft der Matrix  wirkt sich positiv auf die
Ezienz zur Losung des Gleichungssystems aus Gleichung 3.26 aus.
Wenn die Anzahl n der Stutzstellen pj auf der B-Spline Kurve r der Anzahl m   k
der benotigten B-Spline Koezienten Bi;k entspricht, geht das Approximationsproblem
in eine Interpolationsaufgabe uber.
Interpolation zu B-Spline Kurven
Die vorgegebenen Stutzstellen pi = (xi; yi; zi) mit i = 1; : : : n sollen durch eine B-Spline
Kurve r der Ordnung k interpoliert werden. Der dazu benotigte Knotenvektor t soll
ebenfalls n verschiedene Werte ti haben, sodass auch die Folge einer Koordinate der
vorgegebenen Stutzstellen xi, yi und zi zur Parametrisierung des Knotenvektors t bzw.
des Kurvenparameters ui herangezogen werden kann (siehe Abbildung 3.9). Die Folge
muss monoton sein gema den Voraussetzungen fur den Knotenvektor t. Damit die
Kurve im ersten Stutzpunkt p1 = (x1; y1; z1) im Kurvenparameter u1 beginnt und im
Punkt pn = (xn; yn; zn) sowie un endet, hat der Knotenvektor t die Dimension m =
n + 2(k   1). Fur die Ordnung k = 2 folgt ein losbares Gleichungssystem fur die
B-Spline Punkte, da n B-Spline Koezienten n Stutzstellen gegenuberstehen. Das
Gleichungssystem fur eine Dimension von p bzw. d lautet:
Ad1 = p1 (3.27)
Im Fall der Ordnung k > 2 ist das Gleichungssystem 3.27 zur Bestimmung der B-
Spline Punkte d unterbestimmt. Ist die Ordnung des B-Splines k = 4 sind n + 2 B-
Spline Punkte d zu bestimmen. Demgegenuber stehen n vorgegebene Stutzstellen p. Zur
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Punkte , die interpoliert werden sollenpi
“natürliche” Interpolation
Dr( =1.0)=0.0u
ur(u)
Dr( =0.0)=0.0u
Abbildung 3.9: Naturliche B-Spline Interpolation einer Proloberseite
Losung dieses Problems wurden verschiedene Methoden entwickelt, bei denen dem Glei-
chungssystem zusatzliche Bedingungen hinzugefugt werden oder das Gleichungssystem
reduziert wird, um es losbar zu machen. Nachfolgend wird die sogenannte
"
naturliche\
Spline Interpolation erlautert, die beim Aufbau des Geometriemodells u.a. verwendet
wird. Die Gleichungen werden beispielhaft nachfolgend nur fur eine Koordinatenkom-
ponente ()1 aufgestellt. Bei der
"
naturlichen\ Spline Interpolation (NSI, engl. Natural
Spline Interpolation) wird als Randbedingung vorgegeben, dass die Krummungen am
Beginn und am Ende der Kurve zu Null werden.
Mit @
2r1(u1)
@u2
= 0 und @
2r1(un)
@u2
= 0 folgt fur das lineare Gleichungssystem:
ANSId
1 = p1 (3.28)
das fur die Koezienten d1 = (d11; d
1
2; :::; d
1
n+2) zu losen ist mit der Rechthandseite p
1 =
(0; p11; :::; p
1
n; 0). Die Matrix ANSI ergibt sich zu:
ANSI =
0BBBBBBB@
@2B1(u1)
@u2
@2B2(u1)
@u2
   @2Bn+2(u1)
@u2
B1(u1) B2(u1)    Bn+2(u1)
B1(u2) B2(u2)    Bn+2(u2)
...
...
. . .
...
B1(un) B2(un)    Bn+2(un)
@2B1(un)
@u2
@2B2(un)
@u2
   @2Bn+2(un)
@u2
1CCCCCCCA
(3.29)
Bei den weiteren Interpolationsmethoden handelt es sich um die sogenannte vollstan-
dige Interpolation und die sogenannte
"
not-a-knot\ Interpolation. Bei der Ersteren
werden als Randbedingungen die Tangenten an den Enden vorgegebenen, ahnlich wie
beim Hermite-Spline. Die
"
not-a-knot\-Interpolation lost die Problematik, indem
innere Knoten weggelassen werden und damit das Gleichungssystem losbar gemacht
wird. Weitere Erlauterungen zu den Verfahren sind u.a. in [5] zu nden.
Mehrere B-Spline Kurven rj(u) mit j = 1; 2; : : : ;m sollen als als B-Spline Flache
q(u; v) interpoliert werden. Haben alle B-Spline Kurven rj den gleichen Grad k 1 und
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den gleichen Knotenvektor t, so sind die B-Spline Funktionen Bi;k(u) fur alle Kurven
gleich. Bei gleichem Grad und ungleicher Parametrisierung des Knotenvektors konnen
die B-Spline Kurven durch das Einfugen von Knoten bzw. Kontrollpunkten bis zur
Gleichheit des Knotenvektors aufeinander abgestimmt werden (siehe [20]). Es gilt dann
fur die m B-Spline Kurven:
rj(u) =
nX
i=0
d i;jBi;k(u) mit j = 1; : : : ;m (3.30)
Interpolation zu B-Spline Flachen
Um aus der Darstellung der einzelnen Kurven rj(u) zu der von den Kurven aufge-
spannten Flache q(u; v) zu gelangen, werden die Kontrollpunkte di;j fur konstante u in
v-Richtung interpoliert. Zur Parametrisierung in Richtung des unabhangigen Flachen-
parameters v werden den B-Spline Kurven rj(u) diskrete Werte vj mit v1 < v2 < : : : vm
zugeordnet. Aus Gleichung 3.30 folgt fur die unabhangigen Flachenparameter u und v
nach Einfuhrung der Funktion f zur Interpolation der Kontrollpunkte di;j:
q(u; v) =
nX
i=0
f(di;j; v)Bi;k(u) mit j = 1; : : : ;m (3.31)
Die Kontrollpunkte di;j konnen mit dem im Abschnitt 3.2.7 dargestellten NSI Verfahren
"
naturlich\ interpoliert werden. Durch die Anzahl m der zu interpolierenden B-Spline
Punkte di;j und der Ordnung l der B-Spline Kurven in v Richtung, ergeben sich neue B-
Spline Punkte ci;j, die das Polyhedron der resultierenden Flache q(u; v) bilden. Damit
erhalt man fur die i-ten Kontrollpunkte di;j der gegebenen B-Spline Kurven fur f
f i(v) =
m+l 2X
j=1
ci;jBj;l(v) (3.32)
mit den vorgegebenen Stutzstellen [vj;di;j] fur j = 1;m. Letztlich fuhrt die Interpolation
der B-Spline Kurven zu einer Flache mit dem Zusammenhang:
q(u; v) =
nX
i=0
m+l 2X
j=1
ci;jBj;l(v)Bi;k(u) (3.33)
In Abbildung 3.10 ist die Interpolation von Prolkurven, die als B-Spline Kurven
interpoliert wurden, zu B-Spline Flachen anhand der Flugelgeometrie beim 1g Reiseug
der iGREEN-Konguration dargestellt. Es werden die Kurven r1 und r2 zur Flache q1
interpoliert, sowie Prolkurven r2 bis r20 zur Flache q2.
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r1
1r2
r20
q2
q1
Vorderkantenpunkte
Hinterkantenpunkte
PVK
PHK
1
PVK
20
PHK
20
Abbildung 3.10: Interpolation von B-Spline Kurven zu Flachen fur den Flugel der
iGREEN-Konguration
3.3 Prozess Geometriemodellaufbau
Der schrittweise Prozess zum Geometriemodellaufbau soll anhand des rechten Flugels
der iGREEN-Konguration dargestellt werden. Die iGREEN-Konguration entspricht
der LamAiR-Konguration (siehe Abbildung 3.11), nur dass die iGREEN-Konguration
aus Metall ist, im Gegensatz zur vorgesehenen Bauweise der LamAiR-Konguration
aus Faserverbundwerksto. Die LamAiR-Konguration wurde im Rahmen des DLR-
Projektes LamAiR entwickelt ([203] [173]).
Der globale Ablauf des Geometrieentwurfsprozesses fur den Flugel folgt der schon
aufgezeigten Vorgehensweise, die der Praxis des Flugzeugbaus entnommen ist [125]. Die
Ablaufschritte sind in Abbildung 3.12 dargestellt.
Prolsehne, projizierte Prolsehne
Die Segmente, aus denen sich ein Flugel zusammensetzt, werden durch die Vorder- und
Hinterkantenpunkte P iV K bzw. P
i
HK der Prolschnitte deniert (siehe auch Abbildung
3.10). Aus diesen Punkten werden zunachst die Prolsehnen, also die Verbindungen
zwischen der Vorder- und der Hinterkante der Prole als B-Spline Kurven interpoliert.
Fur die Denition der aerodynamischen Flache fur die DLM, wird fur jeden Prolschnitt
zusatzlich ein Hinterkantenpunkt deniert, dessen z-Koordinate mit der z-Koordinate
des zugehorigen Vorderkantenpunktes ubereinstimmt. Der Vorder- und der so konstru-
ierte Hinterkantenpunkt werden zu einer Kurve interpoliert. Diese Kurve ist die Projek-
tion der Prolsehne in eine Ebene, die parallel zur x; y-Ebene verlauft, verschoben um
die z-Koordinate des Vorderkantenpunktes.
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rechter Flügel der
LamAiR bzw. iGREEN
Konfiguration
Abbildung 3.11: LamAiR- bzw. iGREEN-Konguration nach Konzeptentwurfsanalyse
mit PrADO [203]
Segmentachen aus Prolsehnen - Koordinatentransformation 2-D Proldaten
Aus den Prolsehnen und den projizierten Prolsehnen werden Segmentachen inter-
poliert. Die Segmentache aus den Prolsehnen dient zur Parametrisierung der Ver-
windungsverteilung (engl. twist) und der V-Stellung (engl. dihedral) des Flugels, die
Segmentache aus den projizierten Prolsehnen nur der V-Stellung. Die Flachen wer-
den auch als Bezugsachen fur die Orientierung der Holme und der Rippen, zur Po-
sitionierung und Orientierung der Prole und zur Denition des Aerodynamikmodells
fur die DLM verwendet. Zur Transformation der 2-D-Prolkoordinaten wird entspre-
chend Abbildung 3.13 ein lokales Koordinatensystem mit dem Ursprung im Vorderkan-
tenpunkt deniert. Die lokale x0-Achse ergibt sich aus der Verbindungslinie zwischen
Vorderkanten- und Hinterkantenpunkt. Der Abstand ist der Skalierungsfaktor s fur die
Transformation. Die lokale z0-Achse ist mit vz = vx  vxz deniert, wobei vxy der Nor-
malenvektor zur Segmentache aus den Sehnen ist. Die y0-Achse wird uber vy = vxvz
bestimmt (siehe dazu auch Abbildung 3.13). Damit ist die Richtungskosinusmatrix R
des lokalen Koordinatensystems der 2-D-Prolkoordinaten mit
R = [vxvyvz] (3.34)
gegeben. In dieser Schreibweise haben die normierten Prolkoordinaten auch eine z0-
Koordinate, die aber zu Null gesetzt wird.
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Profilkurven (z.B. Sehne) aus Planformpunkten als -Spline-Kurven interpolierenB
Start
Segmentflächen aus Profilkurven als -Spline Flächen interpolierenB
Ende
Tranformation der 2D Profilkoordinaten, Interpolation der transformierten
Profilkoordinaten als -Spline Kurven (umlaufend, ober- und unterseitig),B
Konstruktion der Wölblinie je Profil und Interpolation als -Spline KurveB
Interpolation der Profilkurven segmentweise zu -Spline Flächen (3D Gesamtfläche,B
Ober- und Unterseite, Wölblinienfläche)
Flügelendkappe als -Spline Flächen aus konstruierten -SplineB B
Kurven interpolieren (z.B. für CFD Netzgenerierung)
Konstruktion der Geometrie der Holme als -Spline Kurven und FlächenB
Konstruktion der Geometrie der Rippen als -Spline Kurven und FlächenB
Konstruktion der Teilflächen für die Holme, Rippen und Deckhäute, die aus
der Verschneidung von Holmen und Rippen resultieren als -Spline FlächenB
Konstruktion der Geometrie für Stringer als -Spline Kurven und Flächen undB
die Verschneidungspunkte der Stringer mit den Rippen und Holmen
Vernetzung der Teilflächen zu FE-Knoten und Elementen
Aufbau des Optimierungsmodells (Zuordnung der Entwurfsvariablen zu den FE,
Zuordnung Restriktionen zu FE) und weitere FE, wie Anschlusselemente (RBE2),
Kondensations- bzw. Masse. und Lasteinleitungselemente (RBE3, RBE3-UM),
Teil-FEM für Massenanalyse (z.B. Flügelkasten, Klappen), Triebwerks FEM
Aerodynamikmodell für DLM (Panellierungsparameter, Koordinatensysteme,
W2GJ Korrekturfaktoren
Simulationsmodellbausteineäußere Geometrie
Geometrie Flügelkasten
Abbildung 3.12: Globaler Ablauf des Geometrieentwurfsprozesses
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y
x’
z
y’
1.0
x
t
vx
vz
vy vxy
y’
z’
p p‘
x’
z’
Abbildung 3.13: Transformation der 2-D-Prolkoordinaten
3-D Prole
Die normierten Prolkoordinaten werden nach
p = sp0R 1 + t (3.35)
vom lokalen Koordinatensystem in das globale transformiert und zu B-Spline Kurven
fur die Prole interpoliert. Sind die zur Verfugung stehenden Prole aus Schnitten
gewonnen, die parallel zur x; z-Ebene verlaufen, kann vorgegeben werden, dass diese
Orientierung bei der Transformation der Prolkoordinaten festgelegt ist. Die aus den
Segmentachen ermittelte V-Stellung wird dann bei der Orientierung der Prole nicht
berucksichtigt. Bei Prolen, die an den Begrenzungen von zwei Segmenten liegen, wird
ein gemittelter Orientierungsvektor aus den jeweiligen Orientierungsvektoren der beiden
angrenzenden Segmente gebildet. Neben der Prolkurve fur das vollstandig umlaufende
Prol werden auch Prolkurven rO(u) und rU(u) fur die Ober- und Unterseite inter-
poliert. Diese werden dazu verwendet, um Punkte auf der Wolblinie des Prols (engl.
camber line) zu konstruieren und diese als B-Spline Kurve zu interpolieren. Die Wolb-
linie wird naherungsweise dadurch ermittelt, dass fur gleiche Parameterwerte ui die
Koordinaten pO auf der Proloberseite und pU auf der Unterseite ausgewertet werden.
Der Punkt pW in der Mitte zwischen den Ober- und Unterseitenpunkten wird als Punkt
auf der Wolblinie ermittelt (siehe auch Abbildung 3.14). Sind in ausreichender Zahl
Wolblinienpunkte (ca. 50 Punkte) berechnet, konnen diese zu einer B-Spline Kurve
interpoliert werden. Diese Konstruktionsmethode fuhrt zu einer guten Naherung an
die reale Wolblinie, die durch die Mittelpunkte von einbeschriebenen Kreisen im Prol
deniert wird.
3-D Segmentachen
Die B-Spline Kurven der Prole werden segmentweise als B-Spline Flachen entsprechend
Gleichung 3.33 interpoliert. Je Segment werden sechs verschiedene Flachen als B-Spline
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rO( )u
rU( )u
pU( )ui
pW( )ui
rW( )u
Wölblinienkurve
Abbildung 3.14: Konstruktion der Prolwolbungskurve.
a) b)
Abbildung 3.15: Konstruktion verschiedener Segmentachen, a) B-Spline Flachen aus
den Prolen, b) B-Spline Flachen aus den Prolsehnen
Flachen aufgebaut, eine mit den vollstandigen Prolen, je eine fur die Ober- bzw. die
Unterseite, eine fur die Flache aus den Prolwolblinien, eine aus den Prolsehnen und
eine aus den projizierten Prolsehnen. Die Flachen der interpolierten Prolwolblinien
und die der Sehnen konnen zur Ermittlung von Korrekturfaktoren fur die DLM ver-
wendet werden (siehe Abbildung 3.15). Je aerodynamischer Box eines DLM Modells,
wird der lokale Anstellwinkel 0 als Faktor innerhalb der W2GJ Matrix in das DLM
Modell eingefuhrt. Bei der in MSC.Nastran implementierten DLM kann auf diese Weise
mit den sogenannten W2GJ-Faktoren der Nullauftrieb cL0 aus Verdrehung und/oder
Prolwolbung berucksichtigt werden.
Holme
Die Lage der Holme wird uber die Abstande zur Vorder- oder Hinterkante an den be-
grenzenden Prolen des Holms deniert (siehe d1 und d2 in Abbildung 3.16).
Der Aufbau der Holmgeometrie bis hin zur B-Spline Flache hat folgenden Ablauf:
1. Auf den Sehnen rPS1 und rPS2 werden der Anfangs- bzw. Endpunkt der Holmlinie
zwischen den beiden Sehnen der begrenzenden Prole entsprechend den angegebe-
nen Abstanden d1 und d2 zur Vorder- oder Hinterkante ermittelt und die Holmlinie
rH als B-Spline Kurve interpoliert.
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d1
rPS1
v
u
qH( , )u v
rHU( )u
rHO( )u
d2
rPS2
rH( )u
Schnittpunkt mitr qL1 SO
ebene Segmentfläche qSE
u
rL1( )u
Abbildung 3.16: Konstruktion Holmgeometrie
2. Auf der Holmlinie rH werden eine Reihe Stutzpunkte ermittelt. Die notige Anzahl
ist abhangig von der Lange des Holms. Bei langeren Holmen, wie in Abbildung
3.16 dargestellt, sind ca. 50 Punkte ausreichend. Es werden die Linien rL durch
die Stutzpunkte auf den Holmlinien konstruiert, die senkrecht zur ebenen Seg-
mentache qSE verlaufen und die B-Spline Flachen der Segmentober- qSO und
-unterseite qSU schneiden.
3. Aus den konstruierten Stutzpunkten auf der Ober- bzw. Unterseite werden die
B-Spline Kurven rHO und rHU interpoliert.
4. Die B-Spline Kurven rHO und rHU der Ober- und der Unterseite werden zur B-
Spline Flache qH interpoliert, die die Holmache reprasentiert.
Rippen
Die Anordnungen und Ausrichtungen von Rippen im Flugelkasten konnen, wie in Kapitel
2 gezeigt, verschieden sein. So sind folgende prinzipielle Rippenausrichtungen bei der
Konstruktion von Flugelkastenstrukturen ublich, die u.a. beim Flugel der iGREEN-
Konguration (siehe Abbildung 3.17) zu nden sind:
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 Rippen werden in Stromungsrichtung orientiert und uber eine Parameterkoordi-
nate auf einer der Holmlinien positioniert (Rippen 1-4 und Rippe 28 in Abbildung
3.17).
 Die Richtung der Rippen wird uber einen Winkel  deniert, der auf einen Holm
bezogen ist. Die Positionierung wird durch eine vorgegebene Parameterposition auf
einem der Holme festgelegt. Die Rippen 6-27 in Abbildung 3.17 sind senkrecht zum
hinteren Holm orientiert und am vorderen Holm positioniert. Bei der Konstruktion
der Rippen werden die Holmache und die ebene Segmentache benotigt, um den
Richtungswinkel der Rippe zu denieren.
 Die Parameterpositionen der Rippen auf dem vorderen und dem hinteren Holm
liegen gemittelt zwischen den Parameterpositionen von zwei benachbarten Rippen
(siehe Rippe 5 in Abbildung 3.17).
Nachfolgend ist die schrittweise Vorgehensweise entsprechend Abbildung 3.17 erlautert,
um die B-Spline Flache einer Rippe zu konstruieren.
1. Es werden die Positionen der Rippen entsprechend der Rippenausrichtungen auf
den beiden Holmlinien konstruiert und eine Rippenlinie rRL zwischen den beiden
Stutzpunkten auf den Holmlinien als B-Spline Kurve interpoliert.
2. Auf der Rippenlinie wird eine hinreichende Anzahl von Stutzstellen ermittelt und,
ahnlich wie bei den Holmen, uber eine Linie rL, die senkrecht zur ebenen Seg-
mentache qSE orientiert ist, jeweilig Stutzpunkte fur die Rippe auf der Ober-
bzw. der Unterseite ermittelt.
3. Die Stutzpunkte auf der Ober- und Unterseite des Segments werden als B-Spline
Kurven rRO und rRU interpoliert.
4. Die B-Spline Kurven der Ober- und Unterseite einer Rippe werden schlielich als
B-Spline Flache qR interpoliert.
Stringer
Stringer sind gerichtete und parallel verlaufende Versteifungselemente in der Deckhaut
der Ober- und Unterseite. In der vorliegenden Arbeit sollen die Stringer moglichst pra-
xisnah im FE-Modell berucksichtigt werden und jeder Stringer einzeln mit Balkenele-
menten modelliert werden. Das Geometriemodell der Stringer besteht im Wesentlichen
darin, die jeweiligen Stringerebenen zu denieren und die Schnittpunkte dieser Ebenen
mit den Rippen zu ermitteln.
Bei vorgegebenen Positionen an der sogenannten Startrippe (z.B. als prozentuale
Werte in Flugeltiefenrichtung an einer Rippe) und der Angabe der ersten bzw. letzten
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Rippenebene
Orientierungswinkel a
ebene Segmentfläche qSE
Schnittpunkt mit qSO
rRO
rRU
qSE
rL
rR
r
H
Abbildung 3.17: Konstruktion Rippengeometrie
Rippe wird eine Flache konstruiert, die orthogonal zur ebenen Segmentache verlauft.
Der Richtungswinkel  der Stringer wird in der ebenen Segmentache auf die stromungs-
parallel verlaufende Innenkante bezogen (siehe Abbildung 3.18).
Es wird eine ebene Flache qSt als B-Spline konstruiert, die senkrecht zur inners-
ten ebenen Segmentache qSE durch die ermittelten Stringerpositionen auf der Start-
rippe verlauft. Mithilfe dieser Flache werden die Schnittpunkte der Stringer mit den
Rippenober- und -unterseiten B-Spline Kurven rRO und rRU bestimmt. Um spater
weitere FE-Knoten zwischen zwei Rippen zu berechnen, werden auch die Parameterpo-
sitionen der Schnittpunkte auf den jeweiligen Teilachen der Deckhaute ermittelt, die
zwischen zwei Rippen liegen.
Teilachen
Zum Aufbau des FE-Modells fur den Flugelkasten auf Basis des Geometriemodells wer-
den die Flachen als B-Splines aufgebaut, die sich aus der Verschneidung der Holm-
und Rippenachen ergeben. Diese werden im weiteren als Teilachen der jeweiligen
Hauptachen bezeichnet.
Die Teilachen der Holme ergeben sich aus der Verschneidung der Holme mit den
Rippen. So sind die Holmteilachen die Holmachen, die zwischen zwei benachbarten
Rippen liegen. Die Konstruktion der B-Spline Kurven und Flachen der Teilachen fur
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ebene Stringerfläche qSt
Rippenkurven
undr rRO RU
Schnittpunkte qSt
undr rRO RU
ebene Segmentfläche qSE
g
Stringerorien-
tierungswinkel g
Stringer-richtung Punkte auf der
Rippenmittellinie
Schnittpunkte Stringer-
ebene mit Rippenober- und
unterseitenkurven
Abbildung 3.18: Konstruktion Stringergeometrie
Deckhautteilfläche qDTO
Schnittpunkte
und mitr r qHO HU R
i
r
i+1
RTO
r
i
RTO
Holmteilfäche qHT
rHTO
rHTU
Abbildung 3.19: Konstruktion der Teilachen fur die FE-Vernetzung
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die Holme entspricht der Vorgehensweise wie bei den Stringern. Es werden die Schnitt-
punkte der Holmober- und Holmunterseitenkurven mit den Rippenachen ermittelt.
Die Oberseiten- und Unterseitenkurven rHTO und rHTU werden uber die bestimmten
Schnittpunkte von zwei benachbarten Rippen interpoliert und diese wiederum zur B-
Spline Flache qHT interpoliert.
Die Rippenteilachen werden aus der Verschneidung der Rippen mit den Holmen
konstruiert. Besteht der Flugelkasten nur aus einem vorderen und einem hinteren Holm,
dann entspricht die Teilache der Rippe der eigentlichen Rippe (siehe Abbildung 3.19).
Bei mehr als zwei Holmen in Flugeltiefenrichtung ergeben sich die Rippenteilachen aus
den Verschneidungen mit den weiteren Holmen. Die Konstruktion der B-Spline Kurven
bzw. Flachen fur die Rippenteilachen folgt der Vorgehensweise wie sie in Abschnitt 3.3
fur die Rippen beschrieben ist.
Deckhautteilachen werden aus den Berandungskurven der Rippenteilachen rRTO
bzw. rRTU jeweils fur die Ober- und die Unterseite als B-Splines qDTO und qDTU
interpoliert.
Fur die Stringer werden keine gesonderten Teilachen konstruiert. Bei den Stringern
werden die Punkte fur die Knoten auf der Flugelober- und -unterseite einzeln konstru-
iert.
3.4 Aufbau Simulationsmodellbausteine
3.4.1 Finite-Elemente-Modell Flugelkasten
Die FE-Knotenkoordinaten und die Denition der Finiten-Elemente werden uber die
Teilachen der Deckhaute, Holme und Rippen, die als B-Spline Flachen aufgebaut sind,
ermittelt. Die Bestimmung der Koordinaten erfolgt durch Funktionsauswertung an vor-
gegebenen Parameterkoordinaten u und v der jeweiligen B-Spline Flachen.
Bei den isoparametrischen Flachen benden sich die FE-Knoten in der Regel auf Linien
mit konstanter Parameterkoordinate u oder v. In Abbildung 3.20a sind die Teilungspa-
rameter fur die Teilachen der Deckhaut, der Rippen und Holme mit isoparametrischer
Vernetzung anhand eines Abschnitts des Flugelkastens dargestellt.
Da die Deckhaute aber auch parallel verlaufende Stringer haben sollen, sind die Tei-
lungsparameter der Deckhaute und der Rippenober- und -unterseiten nicht uber eine iso-
parametrische Netzgenerierung zu ermitteln. Diese Teilungsparameter werden, wie beim
Aufbau des Geometriemodells fur jeden Stringer, einzeln konstruiert. Dies geschieht in
gleicher Weise, wie bei der Verschneidung der Rippenober- und -unterseitenkurven mit
den Stringerebenen, nur dass hierbei die Schnittpunkte der Stringerebenen mit den aus
den Deckhautteilachen qiDTO extrahierten Kurven verwendet werden, fur die v = konst:
gilt (siehe auch Abbildung 3.20b).
Da Stringer infolge ihrer parallelen Bauweise in Spannweitenrichtung in einem Holm
auslaufen konnen, bevor sie die Flugelspitze erreichen, ist dies bei der FE-Modellierung
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isoparametrische Teilung
konstruierte Teilungsparameter
wegen Stringerdefinition
FE-Knoten aus isoparametrischer Vernetzung
konstruierte FE-Knoten wegen Stringer-
definition
a) b)
Stringer Kurven konst.v=
auf qDTO
Abbildung 3.20: a)Teilungsparameter an den Teilachen b)FE-Knoten
zu berucksichtigen. Es wird dazu der Abstand der ermittelten FE-Knoten auf den Strin-
gern zu den jeweiligen Holmen ermittelt und, wenn der Abstand dStH einen vorgegebenen
Grenzwert unterschreitet, wird kein neuer FE-Knoten erzeugt. Da durch das Auslaufen
der Stringer die Anzahl der Elemente in Flugeltiefenrichtung abnimmt, wird an dieser
Stelle ein Dreieckselement erzeugt (siehe Abbildung 3.21b).
Stringer, Holmgurte und innere Versteifungen in den Rippen und Holmen werden als
Balken modelliert. Fur die Modellierung der Balken ist eine Balkenebene anzugeben.
Diese Balkenebene wird uber den Normalenvektor an der Position des Balkens fur die
jeweilige Teilache ermittelt. In Abbildung 3.21c sind die entsprechenden Vektoren
dargestellt.
Da die Teilachen einzeln und unabhangig voneinander vernetzt werden, sind die
Finiten-Elemente benachbarter Teilachen per se nicht miteinander verbunden. Weil
die Anzahl und Position der vorgesehenen Finiten-Elemente an den Kanten von zwei
benachbarten Teilachen in gleicher Weise deniert wird, ergeben sich doppelte Knoten.
Das Aunden dieser doppelten Knoten wird dadurch realisiert, dass beim Erzeugen
eines neuen Knotens gepruft wird, ob an der ermittelten Position schon ein FE-Knoten
existiert. Dieses wird uber eine Abstandsberechnung des neuen Knotens zu den bisher
ermittelten n FE-Knoten festgestellt. Ein FE-Knoten ist bereits vorhanden, wenn der
Mindestabstand " entsprechend mit
k pneu   pi k " mit i = 1; : : : n (3.36)
unterschritten wird. Die Denition eines sinnvollen Mindestabstandes wird uber die
Groenordnung des Flugels abgeschatzt. So hat sich " = c1000 , mit c der mittleren
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c)
a)
dStH
Dreieckselement
b)
Abbildung 3.21: a) FE-Modell iGREEN-Flugel, b) Stringerauslauf, c) Normalenvektoren
fur Balkenelemente
Flugeltiefe (engl. mean aerodynamic chord), als geeignete Bestimmungsgleichung fur "
in den Anwendungsbeispielen der vorliegenden Arbeit bewahrt.
3.4.2 Aerodynamikmodell
Aus der parametrischen Beschreibung der Flugelgeometrie mit B-Spline Funktionen
konnen fur verschiedene aerodynamische Simulationsverfahren die entsprechenden Aero-
dynamikmodelle bereitgestellt werden. Dies umfasst Simulationsmodelle fur die Doublet
Lattice Methode (DLM) oder fur Oberachenpanelverfahren, wie z.B. VSAERO. Die
Oberachengeometrie fur den Flugel, die im IGES-Format bereitgestellt werden kann,
ist nach weiterer Bearbeitung auch geeignet, um Raumnetze fur CFD-Verfahren wie das
DLR-TAU zu erzeugen. Bearbeitungen umfassen z.B. die Verschneidung der Flugelgeo-
metrie mit der Geometrie eines Flugzeugrumpfes. Dies kann z.B. mit CAD-Programmen,
wie CATIA, oder auch MSC.Patran durchgefuhrt werden.
In der vorliegenden Arbeit wird als aerodynamische Methode die DLM eingesetzt.
Basis fur die Ermittlung der Eckpunkte des sogenannten Makropanels der DLM sind
die ebenen Segmentachen qSE. Die Eckpunkte werden uber Parameterkoordinaten auf
den jeweiligen B-Spline Flachen ermittelt. Auf diese Weise lassen sich auch Makropanel
fur Steuerachen parametrisch festlegen. In Abbildung 3.22 geschieht dies uber die
Parameter bQR1 und bQR2 fur die spannweitige Position und uber tQR1 und tQR2 fur die
Steuerachentiefe. Diese kann aber auch uber einen absoluten Abstand zum hinteren
Holm deniert werden, um auch bei Parameteranderungen des konstruktiven Aufbaus
des Flugels die Ruderachse automatisch anzupassen. Weitere Parameter beim Aufbau
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Makropanel als -Spline FlächenB qA
ebene Segmentflächen qSE
tQR2
tQR1
bQR1
bQR2
Eckpunkte aerodynamische
Makropanel
Querruder
a
Koordinatensystem
Querruder
lokaler Anstellwinkel durcha
Profilwölbung und Verdrehung
Wölbkurvenfläche qW
Abbildung 3.22: Aerodynamikmodell fur die Doublet Lattice Methode (DLM)
der Makropanels sind eine vorgegebene Anzahl und die Verteilung der aerodynamischen
Boxen in spannweitiger Richtung und in der Flugeltiefe.
Bei der DLM konnen auch Korrekturfaktoren hinzugefugt werden, um die Prolwol-
bung und die Prolverdrehung bzw. den Einstellwinkel zu berucksichtigen. So kann je
Streifen des DLM-Modells der Anstellwinkel der Prolsehne uber die Flache der inter-
polierten Prolsehnen ermittelt werden oder je aerodynamischer Box ein individueller
Anstellwinkel uber die B-Spline Flache der interpolierten Wolblinien. Dazu wird zum
Mittelpunkt eines aerodynamischen Panels der entsprechende Punkt auf der Wolbkur-
venache mit den im Abschnitt 3.2.5 erlauterten Methoden ermittelt und an dieser Stelle
die Ableitung der Flachenfunktion qW nach dem Flachenparameter u uber
@qW
@u
berech-
net. Der Winkel zwischen dem Ableitungsvektor und dem Richtungsvektor der globalen
x-Achse ist der gesuchte lokale Anstellwinkel. Bei der DLM wird dieser Winkel uber die
W2GJ-Matrix bei der aerodynamischen Modellierung berucksichtigt.
Da das Geometriemodell fur den Flugel auch fur die Erstellung von CFD-Netzen
geeignet ist, wird nachfolgend kurz auf diese Nutzungsmoglichkeit eingegangen. Die
Geometrie, die bei der Netzerzeugung fur CFD-Netze verwendet wird, soll
"
wasserdicht\
sein. Das bedeutet, dass vorhandene Klaungen zwischen den Teilachen, aus denen eine
Geometrie in der Regel zusammengesetzt ist, einen maximalen Wert nicht uberschreiten
durfen. Klaungen sind per se zu erwarten, weil die Geometrien der Flachen unabhangig
voneinander sind und auf der Interpolation bzw. Approximation von Punkten beruhen.
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a) b)
Abbildung 3.23: a) Geometrie Randkappe, b) CFD Netz fur die LamAiR-I Konguration
[137]
Mithilfe der dargestellten Ansatzfunktionen und dierentialgeometrischen Konstruk-
tionsmethoden werden zusatzlich zur Flugelgeometrie weitere B-Spline Flachen fur die
Randkappe des Flugels und fur die Hinterkante konstruiert bzw. entsprechende B-Spline
Flachen durch Interpolation von B-Spline Kurven aufgebaut (siehe Abbildung 3.23a).
Die Parametrisierung der Randkappengeometrie ist [34] entnommen.
Eine Untersuchung zur Eignung des Geometriemodells fur den Flugel fur CFD-Simu-
lationsmodelle bzw. CFD-Analysen ndet sich in [137] (siehe auch Abbildung 3.23b).
Darin werden CFD-Analysen fur den LANN-Flugel und fur eine Vorstudie der LamAiR
Konguration, der LamAiR I Version, durchgefuhrt. Die Untersuchungen mit dem
LANN-Flugel zeigen, dass die Geometriemodelle, die mit den Methoden der vorliegen-
den Arbeit aufgebaut werden konnen, auch fur den Aufbau von CFD-Netzen geeignet
sind. Die CFD-Simulationen zeigen eine gute Vergleichbarkeit mit Windkanalmessungen
bzw. schon vorhandenen Simulationsergebnissen.
3.4.3 Lastreferenzachse, Kopplung Struktur- und
Aerodynamikmodell
Fur die aeroelastische Analyse werden zur Kopplung des Strukturmodells mit der aero-
dynamischen Modellierung FE-Knoten benotigt. Dazu werden fur die Kopplung FE auf-
gebaut, die, wie in Abbildung 3.24 dargestellt, uber MSC.Nastran RBE3-Elemente mit
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Lastreferenzachse
RBE3-Element zur
Lastübertragung
und Kondensation
Knotenfür die Kondensation
Vorder- und Hinterkantenpunkte, starr an Hauptpunkte
der Lastreferenzachse angebunden (RBE2 Elemente)
Punkte auf den Rippen
1, 4 und 28
Randknoten Rippe
Koordinatensysteme je Lastreferenzachsenabschnitt
Hauptpunkte Lastreferenzachse123
12
2
Abbildung 3.24: Anbindung Lastreferenzachse (LRA) an das FE-Modell
dem FE-Modell des Flugelkastens verbunden sind. Zu diesem Teil FE-Modell gehoren
die Knotenpunkte, uber die die Lasten in die Struktur eingeleitet werden (gelbe Punkte
in Abbildung 3.24). Diese liegen auf der sogenannten Lastreferenzachse (LRA). Dieser
Linienzug wird in dem dargestellten Beispiel uber drei Punkte deniert, die auf aus-
gewahlten Rippen liegen. Diese Punkte werden uber die B-Spline Flachen der Rippen
ermittelt. Sie liegen im Beispiel aus Abbildung 3.24 an den Parameterkoordinaten (0,5;
0,5) und sind so gewahlt, dass die LRA moglichst nahe der elastischen Achse verlauft.
Die Punkte der LRA sind uber die RBE3-Elemente mit den Randknoten der Rippen
verbunden, um so die Lasten in die Struktur verteilt einzuleiten.
Fur die Kopplung der aerodynamischen Krafte auf die Struktur werden zusatzlich
zu den Hauptpunkten der LRA noch Punkte auf der Vorder- und Hinterkante deniert
(blaue Punkte in Abbildung 3.24). Diese liegen in der jeweiligen Rippenebene sowie
auf der Vorder- bzw. Hinterkante der ebenen Segmentache, die fur das DLM-Modell
verwendet wird. Sie sind mit RBE2-Elementen starr mit den zugehorigen LRA-Knoten
verbunden. Zur Konstruktion dieser Punkte werden B-Spline Kurven fur die Vorder-
und Hinterkante des Aerodynamikmodells aufgebaut und diese mit den Rippenebenen
zu den Vorder- und Hinterkantenpunkten verschnitten.
Durch diese FE-Modellierung fur die Kopplung werden lokale Eekte bei der Einlei-
tung der aerodynamischen Krafte und Momente verringert. Diese Kopplung eignet sich
sowohl fur die aeroelastische Analyse (Trimmanalyse fur Lasten und Ruderwirksamkeit,
Divergenzanalyse) als auch fur die Einleitung der Lasten bei der Dimensionierung der
Struktur.
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3.4.4 Kondensation der Steigkeiten auf die Lastreferenzachse
Die fur die Lastverteilung denierten RBE3-Elemente konnen mit der sogenannten UM-
Option auch dazu verwendet werden, die Steigkeitseigenschaften des Flugelkastens auf
die Knoten der Lastreferenzachse zu kondensieren. Dazu werden uber sechs Freiheits-
grade an drei Eckknoten einer Rippe die sechs Freiheitsgrade des zugehorigen Lastre-
ferenzachsenknotens interpoliert. Dadurch werden die sechs Freiheitsgrade der Lastre-
ferenzachsenknoten aus dem sogenannten m-set der abhangigen Freiheitsgrade in das
n-set der unabhangigen Freiheitsgrade uberfuhrt. Durch ein RBE3-Element ohne UM
Option ist der Lastreferenzachsenknoten einer Rippe abhangig von den Knoten, mit de-
nen er verbunden ist. Die Auswahl der insgesamt sechs Freiheitsgrade der entsprechen-
den Rippenknoten kann so aussehen, dass vom vorderen oberen Rippeneckknoten die
drei translatorischen Freiheitsgrade 1, 2 und 3 (x; y; z), vom vorderen unteren Rippen-
eckknoten die translatorischen Freiheitsgrade 1 und 2 (x und y) und von einem hinteren
Rippeneckknoten der Freiheitsgrad 2 (y) ausgewahlt werden. Diese Freiheitsgrade auf
den Rippen werden durch die UM-Option dem m-set zugewiesen, also den abhangigen
Freiheitsgraden (siehe dazu auch Abbildung 3.24).
Da einige Randknoten der Wurzelrippe und die Ubergangsrippe Flugelmittelkasten-
Flugelkasten fur den Anschluss des Flugels an den Restugzeugknoten verwendet wer-
den, stehen diese Knoten fur die RBE3-Elemente mit UM-Option nicht zur Verfugung.
Daher werden fur diese Rippen Nachbarknoten ausgewahlt, um die Kondensation auf
die Lastreferenzachsenknoten zu modellieren.
Der parametrische Ansatz zum Aufbau der Simulationsmodellbausteine gewahrleistet,
dass die Knoten und Freiheitsgradzuordnungen auch bei Parametervariationen aktuali-
siert werden.
3.4.5 Anschlusselemente fur den Flugel-Rumpfubergang
Neben dem dargestellten FE-Modell fur den Flugel sind weitere FE notig, um ein
vollstandiges Simulationsmodell fur das halbe Flugzeug zu denieren. Ein solches wird
beispielsweise benotigt, um die Trimmanalysen durchfuhren zu konnen, die als Lastana-
lysen im parametrischen Entwurfsprozess vorgesehen sind. Eine Elementgruppe dafur
sind die Verbindungselemente des Flugelkastens mit dem FE-Knoten, der die Masse des
halben Restugzeuges ohne den rechten Flugel reprasentiert. Der Flugel-Rumpfuber-
gang ist uber drei Verbindungselemente realisiert, um die Anbindung des Flugelmittel-
kastens an den Rumpf strukturmechanisch zu modellieren.
Dieses sind starre Verbindungen des Restugzeugknotens mit der Wurzelrippe und der
Rippe am Ubergang des Flugelmittelkastens zum Flugelkasten. Um den Anschluss des
Flugels an den Rumpf moglichst konstruktionsnah zu modellieren, werden ausgewahlte
Freiheitsgrade von Knoten an der Wurzelrippe und der Ubergangsrippe vom Flugel-
mittelkasten zum Flugelkasten von den Freiheitsgraden des Anschlussknotens fur das
Restugzeug mit RBE2-Elementen als abhangig deniert. Damit sollen die in einer
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a) b) c)
abhängige Freiheitsgrade: 1,2,3 abhängiger Freiheitsgrad: 3 abhängiger Freiheitsgrad: 1
Abbildung 3.25: Starre Verbindungen Flugel-Rumpf Ubergang, a) Verbindung zu
den Randknoten der Wurzelrippe des Fugelmittelkastens, b) Verbin-
dung zu den Oberseitenknoten der Ubergangsrippe Flugelmittelkasten-
Flugelkasten, c) Verbindung zu den Eckpunkten der Ubergangsrippe
Flugelmittelkasten-Flugelkasten
Konstruktion eingesetzten Verbindungselemente wie Beschlage modelliert werden, mit
denen ein Flugel mit dem Rumpf verbunden wird.
Bei dem in der Arbeit verwendeten Anschlusskonzept werden im ersten Anschluss-
element die drei translatorischen Freiheitsgrade 1, 2 und 3 (Koordinatenrichtungen x,
y und z) der Randknoten an der Wurzelrippe ausgewahlt. Die Randknoten, die bei
der Kondensation der Steigkeit vorgesehen sind, konnen dabei nicht verwendet werden
(siehe Unterabschnitt 3.4.4). In einem zweiten Anschlusselement wird der Freiheits-
grad 3, die z Richtung, der Knoten des oberen Rippenrandes der Flugelmittelkasten-
Flugelkasten Ubergangsrippe vom Restugzeugknoten als abhangig festgelegt. Beim
dritten Anschlusselement wird der Freiheitsgrad 1, die x-Richtung, der Eckknoten der
Flugelmittelkasten-Flugelkasten Ubergangsrippe vom Restugzeugknoten als abhangig
deniert (siehe Abbildung 3.25).
3.4.6 Triebwerk und Triebwerksgondel
Zur vereinfachten Modellierung einer Triebwerksgondel oder auch Pylon genannt, wird
nach Vorgabe des Schwerpunktes des Triebwerks, ein FE-Modell mit Balkenelementen
modelliert. Dieses ist in einem parametrisierten Abstand unterhalb des Flugelkastens
positioniert. Das Triebwerk selbst wird nur mit einem Massenpunkt modelliert. Die
Gondel ist aus zwei Abschnitten zusammengesetzt. Der erste Abschnitt des Balkens, der
zwischen den vorderen und hinteren Aufhangungspunkten am Flugel liegt, besteht aus
einem quadratischen Vierkantrohrquerschnitt mit konstanter Wanddicke. Der vordere
Abschnitt ist ein Vierkantrohrquerschnitt mit abnehmender Hohe. Die Balkenparameter
der Gondel werden mit der Zielsetzung abgeschatzt, dass sich die strukturdynamischen
Eigenschaften (Eigenmoden und Frequenzen) der Gondel mit Triebwerk an bekannten
Flugzeugkongurationen orientieren (siehe u.a. [158], [7], [15], [14]).
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Die Rippen, an denen der Pylon mit entsprechenden Balkenelementen verbunden wird,
werden automatisch ermittelt. Dabei werden die beiden Rippen ausgewahlt, deren y-
Koordinaten des unteren Eckpunktes an der Vorderkante den kurzesten y-Abstand zur
vorgegebenen Schwerpunktkoordinate des Triebwerks haben. Da die Triebwerke der
iGREEN-Konguration am Rumpf angebracht sind, wird an dieser Stelle ausnahmsweise
der Flugel der DLR D150-Konguration zur Anschauung der Modellierung verwendet
(siehe dazu Abbildung 3.26).
Massenpunkt Triebwerk
Triebwerkspylon
A-AAnschlussbalken
Pylon/Flügelkasten
A
A
Abbildung 3.26: Modellierung Pylon und Triebwerk der D150-Konguration
3.4.7 Massenmodell fur die Kraftstoverteilung
Zur Modellierung der Massenverteilung des Kraftstos wird zunachst eine Ebene als
B-Spline Flache konstruiert, die dem Oberachenspiegel des Kraftstos im Flugelkasten
entspricht (siehe Abbildung 3.27a). Darin ist zK die z-Position der Ebene und K ein
Neigungswinkel, Letzterer um u.a. den Anstellwinkel des Flugzeugs und damit das
Schwappen des Kraftstos (engl. sloshing) zu berucksichtigen. Ein Kraftstotank wird
durch zwei Rippen sowie von den vorderen und hinteren Holmen begrenzt.
Es werden zunachst die Schnittpunkte der Ebene des Kraftstos mit den Rippenbe-
grenzungskurven oben, unten und an den Seiten des denierten Kraftstotanks ermittelt.
Mit weiteren Punkten der Rippenunterseitenkurven wird je Abschnitt zwischen zwei be-
nachbarten Rippen ein Volumenelement deniert (siehe Abbildung 3.27b). Uber eine
Massenanalyse je Volumenelement mit vorgegebener Dichte des Kraftstos, sowie der
Berucksichtigung des Ausnutzungsgrads des Tanks, erhalt man die Massenparameter je
Abschnitt zwischen zwei Rippen (siehe Abbildung 3.27c). Diese umfassen die Masse,
den Schwerpunkt und die Tragheitsmomente. Diese werden als Massenpunktelement
als MSC.Nastran CONM2-Karte umgesetzt. Der Ausnutzungsgrad ist abhangig vom
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Typ des Kraftstotanks. Bei Raymer [142] sind dazu einige Anhaltswerte gegeben.
Bei Kraftstotanks von Verkehrsugzeugen liegt demnach der Ausnutzungsgrad bei ca.
85%.
Uber die Denition von verschiedenen Kraftstoebenen fur ausgewahlte Fullzustande
und der jeweiligen Berechnung der Massenparameter konnen Kennkurven ermittelt wer-
den, mit denen z.B. bei einer vorgegebenen absoluten oder prozentualen Kraftstomenge
je Kraftstotank, die Fullhohe zK interpoliert werden kann. Dadurch konnen eine Reihe
von Massenmodellen fur die Betankung deniert werden.
a) b)
c)
Ebene Kraftstoff-
oberfläche
zKSaKSSchnittpunkte mit vertikalen Rippenlinien
Weitere Punkte auf der Rippe für Volumenelemente
Abbildung 3.27: Massenmodell Kraftsto, a) Verschneidung Kraftstoebene mit Rippen,
b) Volumenelemente zwischen zwei Rippen, c) Punktmassen
3.4.8 Massenmodell Gesamtugel und halbes Restugzeug
Fur die Trimmanalysen, also die Lastanalysen, die Simulation des mittleren Reiseu-
ges und die Simulation des Rollmanovers zur Untersuchung der Querruderwirksamkeit,
wird ein vollstandiges Massenmodell fur das halbe Flugzeug benotigt. Die Simulationen
werden mit einem Halbmodell ausgefuhrt. Dieses setzt sich aus dem Massenmodell des
Flugels und dem des sogenannten Restugzeuges zusammen. Letzteres wird nur mit
einem FE-Knoten und einem Massenelement modelliert.
Das Massenmodell des Flugels besteht aus der reinen Strukturmasse des tragenden
Flugelkastens, den Massen der Sekundarstruktur (Vorder- und Hinterkantenklappen und
Querruder) und aus verschiedenen nicht-strukturellen Massen. Nicht-strukturelle Mas-
sen sind z.B. zusatzliche Massen, die die Anbringung des Flugels an den Rumpf beruck-
sichtigen oder den Anschluss eines Triebwerks an den Flugel. Ferner sind damit pau-
schale Materialaufschlage aufgrund der Fertigung oder die zusatzliche Masse durch den
Landesto gemeint. Diese werden teilweise als pauschale Massen mit analytischen For-
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meln ermittelt und mit weiteren FE-Modellen des Flugelkastens modelliert, um eine ver-
teilte Modellierung der Masse zu realisieren. Zur Ermittlung der Massenverteilung der
strukturellen und nicht-strukturellen Masse des Flugelkastens werden abschnittsweise
Teil FE-Modelle aufgebaut (z.B alle Elemente zwischen zwei Rippen) und fur diese die
Massenparameter ermittelt (siehe auch Abbildung 3.28).
Bei den Massen der Sekundarstruktur bzw. den nicht-strukturellen Massen wird die
jeweilige Masse im Vorhinein uber entsprechende Formeln aus dem Konzeptentwurf er-
mittelt [190]. Danach werden die Wanddicken der jeweiligen FE-Modelle entsprechend
angepasst, um die ermittelte Masse zu erzielen. Schlielich werden abschnittsweise je
Baugruppe Einzelmassen mit den wesentlichen Massenparametern, wie die Masse selbst,
die Schwerpunktlage und die Massentragheitsmomente, berechnet.
Da sich die Masse des Flugelkastens im Dimensionierungsprozess andert und auch
fur verschiedene Parametervariationen unterschiedlich sein kann, aber die jeweilig vorab
denierten Massenkongurationen fur die Trimmanalysen hinsichtlich der Masse und
der Schwerpunktlage festgelegt sind, wird die Masse und die Schwerpunktlage, die das
Restugzeug reprasentiert, entsprechend im Entwurfsprozess angepasst.
strukturelle Massen
Flügelkasten
Masse halbes Flug-
zeug ohne rechten
Flügel
vollständiges Massen-
modell Flugzeug-
halbmodell
Massen Sekundärstrukt.
+ nicht-strukturelle
Massen
Kraftstoffmassen
Abbildung 3.28: Integration der verschiedenen Massen in die Lastreferenzachsenknoten
und dem Restugzeugknoten
3.4.9 Optimierungsmodelle
Fur die Dimensionierung mit mathematischen Optimierungsalgorithmen ist ein Opti-
mierungsmodell zu denieren. Dieses umfasst die Denition von Entwurfsvariablen x,
den Restriktionen g und der Zielfunktion f . Als Entwurfsvariablen werden die Wand-
dicken der Schalenelemente deniert. Mehrere Elemente konnen dabei in einer Gruppe
zu einer Entwurfsvariablen zusammengefasst werden (engl. variable linking).
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Zum einen konnen die Teilachen der Deckhaute zwischen zwei Rippen, die Teilachen
der Holme zwischen zwei Rippen und die Elemente einer Rippe als eine Entwurfsvaria-
ble deniert werden. Weiterhin konnen die Wanddicken aller Elemente je eine Ent-
wurfsvariable sein. Bei den Deckhauten besteht noch die Moglichkeit, die Elemente
zwischen zwei benachbarten Rippen und zwei nebeneinanderliegenden Stringern als eine
Entwurfsvariable zu denieren. Hiermit konnen auch unterschiedliche Wanddicken in
Flugelkastentiefenrichtung realisiert werden. Bei der Dimensionierung der Struktur mit
den Aeroelastikrestriktionen mit einem in dieser Weise fein aufgelosten Entwurfsvaria-
blenmodell konnen insbesondere die lokalen Auswirkungen dieser Restriktion auf den
Strukturentwurf untersucht werden. In Abbildung 3.29a sind die drei Entwurfsvaria-
blenmodelle als Teil des Optimierungsmodells dargestellt.
Ein weiterer Bereich des Optimierungsmodells ist die Denition der Restriktionen.
Zum einen wird die von-Mises-Vergleichsspannung als Restriktion fur jedes Schalen-
element und fur jeden Lastfall deniert. Weiterhin wird lokales Beulen ebenfalls fur
alle Schalenelemente berucksichtigt und uber das parametrische Geometriemodell des
Flugelkastens die Zuordnung eines Elementes zu einem Beulfeld deniert sowie die zu-
gehorigen Abmessungen der Beulfelder ermittelt. Das ist beispielsweise die Breite bSt
und die Lange lSt bei den Beulfeldern auf der Deckhaut, die zwischen zwei benachbar-
ten Stringern und Rippen liegen. Bei Rippen und Holmen mit inneren Versteifungen
werden die Abmessungen der einzelnen Elemente verwendet. Diese dienen dazu, die
Sicherheitsfaktoren SFBD fur Beulen infolge Druckbeanspruchung und SFBS fur Beulen
infolge Schubbelastung zu berechnen. Siehe dazu auch Abbildung 3.29b.
eine Entwurfsvari-
able pro Teilfläche
b)
eine Entwurfsvari-
able pro FE.
eine Entwurfsvariable
pro Deckhautstreifen
zwischen 2 Stringern
a)
bH bR
bSt
lSt
hR
hH
Abbildung 3.29: a) Entwurfsvariablen (EV) Denition b) Geometrieparameter der
Beulfelder
3.4.10 Parameter analytisch-empirische
Querschnittsdimensionierung
Bei der im Unterkapitel 5.1 erlauterten analytisch-empirischen Querschnittsdimensio-
nierung werden einige Geometrieparameter fur den jeweilig betrachteten Flugelkasten-
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querschnitt benotigt. Diese werden uber die B-Spline Flachen der Rippen des Geome-
triemodells fur den Flugelkasten ermittelt. Das sind die Parameter h1, h2 und hmax
zur Ermittlung der mittleren Hohe des Flugelkastens und cb fur die Tiefe des jeweiligen
Flugelkastenquerschnitts. Ferner wird der Rippenabstand dR berechnet und die Anzahl
der Stringer, bei einem vorgegebenen festen Abstand dSt der Stringer (siehe Abbildung
3.30).
cb
Rippenabstand dR
h2hmaxh1
dSt
Flügelkasten-
querschnitt zwischen
zwei Rippen
Stringer
Holmgurte
Abbildung 3.30: Geometrieparameter fur die Schnittlastendimensionierung
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Zur Untersuchung der Auswirkungen der statischen aeroelastischen Anforderungen auf
den Strukturentwurf wird in Kapitel 2 ein parametrischer Entwurfsprozess vorgestellt,
in dessen Verlauf verschiedenste Simulationen durchgefuhrt werden. Diese umfassen
die statische und dynamische Analyse des Strukturmodells des Flugelkastens, Trimm-
analysen fur die Ermittlung der Lasten, die Simulation des Rollmanovers und des 1g
Reiseuges sowie die Divergenzanalyse. Die physikbasierten Grundlagen dieser Simula-
tionsverfahren und die dabei zu ermittelnden Zustandsgroen werden im nachfolgenden
Kapitel erlautert.
Zunachst wird ein Uberblick der wichtigsten Zustandsgroen gegeben. Danach schlie-
en sich die Grundlagen zur Finite-Elemente-Methode (FEM) an, die die wesentliche
Simulationsmethode aufseiten der Strukturanalyse darstellt. Im Weiteren werden die
Analyseverfahren dargelegt, mit denen statische und dynamische Zustandsgroen be-
rechnet werden. Der analytische Ansatz zur Ermittlung der Beulsicherheit schliet sich
an, sowie die Erlauterung der Grundlagen zur aeroelastischen Analyse. Diese umfasst
die Lastanalyse, die Simulation des 1g Reiseuges, die Simulation des Rollmanovers zur
Ermittlung der Querruderwirksamkeit und die Berechnung des Divergenzstaudruckes.
4.1 Zustandsgroen und Simulationsverfahren
Nachfolgend werden die verschiedenen im parametrischen Entwurfsprozess ermittelten
Zustandsgroen erlautert. Bei der Lastanalyse sind die Zustandsgroen die auf die Struk-
tur wirkenden Krafte fB, die durch Trimmanalysen am elastischen Flugzeug ermittelt
werden. Diese setzen sich aus aerodynamischen Kraften und Tragheitskraften zusam-
men.
Die Zustandsgroen, die im Rahmen der Dimensionierung ermittelt werden, sind zum
einen die Bauteilspannungen V , die nach erfolgter Dimensionierung der Struktur klei-
ner oder gleich den zulassigen materialabhangigen Spannungen sein mussen. Als Ver-
gleichsspannung wird die von-Mises-Spannung gewahlt. Diese Zustandsgroen werden
je Schalenelement pro Lastfall mit der statischen Analyse der FEM ermittelt. Neben
den Spannungen V , sind auch die Verformungen ua ausgewahlter FE-Knoten weitere
Ergebnisse der FE-Analyse.
Da die tragende Struktur des Flugels eine dunnwandige Schalenkonstruktion ist, gibt
es auch strukturmechanisch stabilitatsgefahrdete Bereiche. Fur ausgewahlte Bereiche
der Flugelkastenstruktur wird die lokale Beulsicherheit SF ermittelt. Dabei wird fur die
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Deckhaut der Sicherheitsfaktor SFBD fur Druckbeanspruchung und fur die Holme und
Rippen der Sicherheitsfaktor SFBS fur Beulen infolge Schubbeanspruchung berechnet.
Die Sicherheitsfaktoren SFBD und SFBS werden mit einem analytischen Ansatz ermittelt.
Da insbesondere der Einuss von Ruderwirksamkeit und Divergenz beim Strukturent-
wurf fur den tragenden Flugelkasten untersucht werden soll, werden die entsprechenden
Zustandsgroen ebenfalls berechnet. Fur die Uberprufung der Rollwirksamkeit wird
ublicherweise die Rolleektivitat "ff betrachtet. Das ist der negative Quotient aus dem
Rollbeiwert Cl;a infolge des Querruderausschlages a und dem Rollbeiwert Cl;p durch
das eigentliche Rollen mit der Rollgeschwindigkeit p. Bei der Dimensionierung wird
als Restriktion allerdings nur Cl;a verwendet. Dieser Parameter wird bei Ruderumkehr
negativ. Fur die Divergenzanalyse ist der Divergenzstaudruck qD die Zustandsgroe,
die fur eine vorgegebene Machzahl Ma ermittelt wird. Sie ist die Restriktion bei der
Dimensionierung. Bei der aeroelastischen Analyse kommen die FE-Methode aufseiten
der Struktur und die Doublet-Lattice-Methode (DLM) aufseiten der Aerodynamik in
gekoppelter Simulation zum Einsatz.
Schlielich sind auch die Masse des Flugelkastens mFK und die Gesamtmasse des
Flugels mF Ergebnisse der FE-Analyse. Hierzu werden die Massen der einzelnen FE des
Flugelkastens aufsummiert. Fur die Flugelgesamtmasse mF kommen noch die Beitrage
weiterer Massen hinzu, wie die der Klappen und nicht-strukturelle Massen.
Eine Zusammenfassung der Zustandsgroen und die verwendeten Simulationsverfah-
ren sind in Tabelle 4.1 aufgelistet.
Tabelle 4.1: Zustandsgroen und zugehorige Simulationsverfahren
Zustandsgroe Simulationsverfahren
Bauteilspannungen V Statische Analyse mit FEM
Beulsicherheit SFBD, SFBS Statische Analyse + analytischer Ansatz
Rollbeiwerte Cl;a und Cl;p Aeroelastische Trimmanalyse mit FEM und DLM
Ruderwirksamkeit ff Aeroelastische Trimmanalyse mit FEM und DLM
Divergenzstaudruck qD Divergenzanalyse mit FEM und DLM
Manoverlasten fB Aeroelastische Trimmanalyse mit FEM und DLM
Flugelmasse mF Gewichtsanalyse mit FEM (alle Beitrage)
Flugelkastenmasse mFK Gewichtsanalyse mit FEM (nur Flugelkasten)
Verformungen ua Trimmanalyse 1g Reiseug
4.2 Die Finite-Elemente Methode
Die Finite-Elemente-Methode (FEM) ist ein numerisches Verfahren zur naherungsweisen
Losung partieller Dierenzialgleichungssysteme mit Randbedingungen. Das Grundkon-
zept der FEM besteht darin, ein Berechnungsgebiet in eine Vielzahl kleiner Teilbereiche,
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die
"
Finiten Elemente\ (FE), zu diskretisieren. Diese sind uber gemeinsame Knoten
miteinander verbunden. Fur die einzelnen FE werden Ansatzfunktionen deniert, die in
partielle Dierenzialgleichungen eingehen und zusammen mit den Randbedingungen ein
meist groes Gleichungssystem ergeben.
Mit dieser Methode konnen physikalische Problemstellungen aus verschiedensten Be-
reichen der Technik bearbeitet werden, wie u.a auch bei der Wettervorhersage, in der Me-
dizintechnik und im Fahrzeugbau. Bei Luftfahrtstrukturen, wie Flugzeugugel, konnen
die statischen und die dynamischen sowie die aeroelastischen Zustandsgroen mit der
FEM ermittelt werden. Bei den aeroelastischen Zustandsgroen kommen noch Modelle
und Verfahren der stationaren und instationaren Aerodynamik sowie die Kopplung bei-
der Modellierungen und Methoden hinzu. Die FEM ist im Ingenieurwesen eines der
wichtigsten numerischen Berechnungsverfahren bei der Analyse des Betriebsverhaltens
von Bauteilen.
4.2.1 Grundgleichungen
Grundlage fur die Formulierung des physikalischen Verhaltens eines Bauteils ist das
Prinzip vom Minimum des elastischen Potenzials nach Ritz. Fur allgemeine zwei- oder
dreidimensionale elastische Korper kann fur sein elastisches Potenzial  folgendes for-
muliert werden:
 =
1
2
Z
V
"TdV  
Z
V
uTpdV  
Z
O
uTqdO (4.1)
Darin ist " der Vektor der Verzerrungen (Dehnungen und Gleitungen),  der Vektor
der Spannungen (Normal- und Schubspannungen), u der Vektor der Verschiebungen, p
der Vektor der volumenbezogenen Belastungen (z.B. Eigengewicht) und q der Vektor
der Oberachenlasten (z.B. Druck).
Beim klassischen Ritz-Verfahren werden fur die unbekannten Verschiebungsfunktio-
nen u Ansatzfunktionen gewahlt, deren freie Koezienten uber die geometrischen Rand-
bedingungen zu bestimmen sind. Wahrend die Ansatzfunktionen bei Ritz uber den
gesamten Korper formuliert werden, wird bei der FEM der Ansatz fur jedes einzelne
FE aufgestellt. Die Kompatibilitat zwischen den Elementen wird uber die Stetigkeit der
Verschiebungen u an den gemeinsamen Knotenpunkten erzielt.
Im Folgenden werden die grundlegenden Zusammenhange dargestellt, um vom allge-
meinen Ritz-Ansatz zu den wesentlichen Gleichungen der FEM zu gelangen. Da im
eindimensionalen Fall zwischen der Verzerrung "i(x) und der Verschiebung ui(x) der
Zusammenhang "i(x) =
@ui
@x
gilt, folgt daraus fur den Verzerrungsvektor ":
" =Du (4.2)
mit der Operatormatrix D.
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Weiterhin wird der allgemeine Verschiebungsvektor u, wie beim Ritz-Ansatz ublich,
uber die elementbezogenen Ansatzfunktionen 
e und den Verschiebungen ue an den
Elementknoten formuliert:
u = 
eue (4.3)
Die Spannungen konnen unter den Voraussetzungen der linearen Elastizitatstheorie
uber
 = C" (4.4)
mit dem Elastizitatstensor C ermittelt werden.
Nach Einsetzung der Gleichungen 4.2, 4.3 und 4.4 in die Systemgleichung 4.1, liefert
die Extremalbedingung als Summe uber alle Elemente:
(u) = u
X
e
(ue
Z
V

TeD
TCeD
edV  
Z
V

epdV  
Z
O

eqdO) = 0 (4.5)
mit der sogenannten Elementsteigkeitsmatrix
Ke =
Z
V

TeD
TCeD
edV (4.6)
und den Elementlasten
f e = f p + f q =
Z
V

epdV +
Z
O

eqdO (4.7)
Fur das statische Gleichgewicht auf der Elementebene gilt also die Elementsteigkeits-
beziehung:
Keue = f e (4.8)
Alle Elementsteigkeitsbeziehungen zusammen ergeben die Systemgleichung, die bei
der statischen Analyse verwendet wird. Die Elementsteigkeitsmatrizen werden darin
zur g  g Gesamtsteigkeitsmatrix Kgg assembliert, indem die Steigkeitsbeitrage der
einzelnen Elemente an den Freiheitsgraden der Knotenkoordinaten aufsummiert werden.
Wenn keine Bewegungseinschrankungen deniert sind, hat ein Knoten sechs Freiheits-
grade, drei Translationen, je in x , y  und z Richtung, sowie drei Rotationen, je um
die x , die y  und die z-Achse. Die Steigkeitsbeziehung fur das gesamte System
folgt daraus mit der globalen Steigkeitsmatrix Kgg, den Verschiebungen ug und dem
Lastvektor f g im sogenannten g-Set zu:
Kggug = f g (4.9)
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Die Set-Bezeichnungen (z.B. gg) entstammen den Konventionen des Strukturanaly-
seprogramms MSC.Nastran (siehe auch [39]). Das g-Set beinhaltet alle sechs Freiheits-
grade pro Knotenpunkt. Im g-Set sind noch keine Zwangsbedingungen oder Abhangig-
keiten der Knoten untereinander berucksichtigt. Zwangsbedingungen konnen z.B. Ein-
spannungsbedingungen einzelner FE-Knoten sein, bei denen einzelne denierte Freiheits-
grade aus dem g-Set herausgenommen werden. Die Gleichung 4.9 ist wegen der Singu-
laritat von Kgg nicht losbar. Durch Berucksichtigung von Zwangsbedingungen oder der
Sperrung von einzelnen Freiheitsgraden erhalt man allerdings ein losbares Gleichungssys-
tem. Dieses wird durch Streichung entsprechender Zeilen- und Spalteneintrage innerhalb
der Kgg realisiert. Nach weiteren Reduktionsschritten, in denen u.a. Abhangigkeiten
von Knoten uber RBE2- und RBE3-Elemente berucksichtigt werden, erhalt man das
f -Set. Dieses geht schlielich durch statische Kondensation nach Guyan [72] ins Ana-
lyseset, dem sogenannten a-Set, uber. Bei dem letzten Kondensationsschritt zum a-Set
werden die Knoten, an denen Krafte angreifen, dem a-Set zugeordnet und die an denen
keine Krafte angreifen dem o-Set. Die Systemgleichung fur das a-Set folgt dann zu
Kaaua = fa (4.10)
Bei den verschiedenen Trimmanalysen, die im parametrischen Entwurfsprozess durch-
gefuhrt werden, wird eine besondere Form der a-Set Kondensation angewandt. Dabei
werden fur die Flugzeughalbmodelle fur das a-Set folgende Knoten fest deniert. Es
sind die Knoten
 der Lastreferenzachse des Flugels,
 des Triebwerks am Flugel (ein Knoten),
 der Triebwerksgondel
 fur das halbe Restugzeug (ein Knoten)
Die Kondensation der Steigkeit auf die Knoten, die auf der Lastreferenzachse (LRA)
liegen, wird in MSC.Nastran uber sogenannte RBE3-Elemente mit der UM-Option rea-
lisiert. Ein LRA-Knoten, der in der Ebene einer Rippe liegt, wird als von den Rand-
knoten der zugehorigen Rippe abhangiger Knoten deniert. Damit gehort er zunachst
zum sogenannten m-Set. Dieses besteht aus den Freiheitsgraden, die aus dem g-Set
herausgestrichen werden, um das n-Set zu erhalten (g-Set minus m-Set = n-Set). Um
den LRA-Knoten als unabhangigen Knoten des n-Sets und damit auch in der Folge des
a-Sets zu erhalten, werden uber sechs ausgewahlte Freiheitsgrade des n-Sets, die transla-
torischen und rotatorischen Verschiebungen der sechs Freiheitsgrade des LRA-Knotens
interpoliert. Geeignet sind z.B. drei Knoten der Rippe, vorzugsweise Eckknoten. In
Abbildung 4.1 ist dies dargestellt, wobei von einem Eckknoten die drei translatorischen
Freiheitsgrade x, y und z (123), von einem weiteren nur die Freiheitsgrade y und z (23)
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Knoten Lastreferenzachse (LRA)
Randknoten Rippe
ausgewählte Knoten für RBE3-Elemente mit UM-Option
Vorder- und Hinterkantenknoten
23
123 3
Abbildung 4.1: A-Set Kondensation beim D150-Flugel mit Lastreferenzachse
und von einem dritten Knoten nur der y-Freiheitsgrad (2) verwendet werden. Die Frei-
heitsgrade der ausgewahlten Knoten der Rippe gehoren danach zum m-Set und stehen
als unabhangige Freiheitsgrade nicht mehr zur Verfugung (z.B. fur starre Verbindungen
beim Flugel/Rumpf-Anschluss). Damit das a-Set moglichst nur aus den LRA Kno-
ten besteht, werden die verteilten Massen des Flugels (Flugelkasten, Sekundarstruktur,
nicht-strukturelle Massen, Kraftstomassen) in den LRA-Knoten aufsummiert bzw. den
LRA-Knoten zugeordnet.
Das Gleichungssystem 4.10 kann grundsatzlich direkt gelost werden. Wegen besserer
Algorithmierbarkeit werden Gleichungslosungsmethoden eingesetzt, wie dasGauss'sche
Eliminationsverfahren.
4.2.2 Qualitat der FE-Modelle
Die Gute eines FE-Modells hangt von den Ansatzfunktionen der verwendeten Elemente,
dem Diskretisierungsgrad und der Geometrie der einzelnen Elemente ab.
Geometrische Kriterien konnen vor einer Berechnung als sogenannte a priori Kriterien
ermittelt werden. In Abbildung 4.2 sind einige geometrische Kriterien dargestellt, die vor
der Analyse uberpruft werden konnen. Erfullen die Elemente die genannten Kriterien
nicht, wird von einem degenerierten Element gesprochen. Solche Elemente bilden die
Physik des strukturmechanischen Verhaltens bei zunehmender Degeneration nicht mehr
realistisch ab.
Beim Aufbau eines FE-Modells sind die Vernetzungsparameter so zu wahlen, dass
moglichst wenige oder keine degenerierten Elemente entstehen. So ergibt sich auf der
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b) Zuspitzunga) Seitenverhältnis d) Verwerfungc) innere und äußere
Winkel
a
b
ba h
aa
b
g
Abbildung 4.2: Geometrische Parameter von viereckigen Finiten Elementen fur a priori
FEM Gutekriterien
Flugelober- und unterseite bei dem in der vorliegenden Arbeit verwendeten Modellie-
rungskonzept allein schon deswegen ein FE-Modell mit Elementen, die die geometrischen
Kriterien gut erfullen, weil z.B. die Stringer mit dem parametrischen Simulationsmodel-
laufbau als parallel verlaufende Versteifungselemente modelliert werden konnen und Rip-
pen zumeist orthogonal zu einem der Holme orientiert werden. Insbesondere bei Flugeln
mit hoher Zuspitzung wurde es ansonsten entweder im Auenbereich des Flugels oder im
Flugelmittelkasten Elemente mit einem ungunstigen Seitenverhaltnis geben. Auch in-
folge von Parametervariationen der Flugelgeometrie oder der Flugelkastenkonstruktion
ist jedes Mal zu prufen, ob das FE-Modell noch eine ausreichende Qualitat aufweist.
Kriterien, die nach einer erfolgten Analyse zum Einsatz kommen, sind a posteriori
Verfahren. Eines ist das sogenannte Z2-Kriterium nach Zienkiewicz und Zhu [205].
Weitere Kriterien und Vorgehensweisen zur Uberprufung von FE-Modellen nden sich
u.a. in [182] und [187].
4.2.3 Statische Zustandsgroen
In der statischen Analyse wird zunachst die Gleichung 4.10 bei gegebenen Lasten fa
nach den Verschiebungen ua aufgelost. Uber Gleichung 4.2 und Gleichung 4.4 konnen
die Elementspannungen bestimmt werden.
Elementabhangig konnen verschiedene Spannungen in den FE ermittelt werden. Die
Angabe einer Vergleichsspannung V eignet sich im Rahmen einer Optimierungsaufgabe,
um den Spannungszustand bewerten zu konnen. Die Vergleichsspannung nach von
Mises ist eine bewahrte Mittelung der einzelnen Elementspannungen. Fur den ebenen
Spannungszustand und die Teilspannungen x, y und xy gilt:
V =
q
2x + 
2
y   xy   3 2xy (4.11)
Die Teilspannungen oder auch die Vergleichsspannungen V nach von Mises werden
bei der Formulierung der Spannungsrestriktionen im Rahmen der Dimensionierung des
Flugelkastens herangezogen.
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4.2.4 Dynamische Zustandsgroen
Neben dem statischen Verhalten eines Bauteils, spielen die dynamischen Eigenschaften
eine ebenso wichtige Rolle. Die dynamische Analyse hat zum Ziel, die Eigenformen und
die Eigenfrequenzen eines Bauteils zu ermitteln. Bei der Bewertung des Strukturent-
wurfs konnen u.a. Moden und Frequenzen herangezogen werden, um sie mit vorhande-
nen Daten anderer Flugzeugugel zu vergleichen. Von Flugeln in vergleichbarer Groe
bzw. Flugzeugkonguration ist zu erwarten, dass die wesentlichen globalen Moden bzw.
Frequenzen nicht weit voneinander entfernt sind. Weiter konnen die Eigenformen auch
genutzt werden, um Fehler im FE-Modell zu erkennen, wie z.B. Klaungen. Dann treten
lokale Moden bei ansonsten unublichen Frequenzen auf.
Ahnlich wie bei der Darlegung der Grundgleichungen zur FEM, steht am Beginn der
dynamischen Analyse eine Energiebetrachtung. Die Bewegung des Massesystems soll
so angenommen werden, dass die Lagrangesche Funktion L einen stationaren Wert
annimmt. Es gilt:
L = T    (4.12)
mit dem elastischen Potenzial  und der kinetischen Energie T . Die kinetische Energie
eines einzelnen FE kann in der Form
Te =
1
2
Z
V
 _uT _udV (4.13)
mit der Dichte  und dem Geschwindigkeitsfeld _u angegeben werden. Entsprechend
der Vorgehensweise wie bei der statischen Analyse, konnen die Ansatzfunktionen analog
auch fur die Geschwindigkeiten _u verwendet werden, die die allgemeine Verschiebung u
mit den Knotenverschiebungen ue verbinden. Die kinetische Energie kann entsprechend
zu
Te =
1
2
Z
V
 _uTeG
TG _uedV =
1
2
_uTeM e _ue (4.14)
formuliert werden, mit der Elementmassenmatrix M e. Bei der Betrachtung des ge-
samten Systems folgt aus der Lagrangeschen Gleichung 2. Art, unter Berucksichtigung
der Randbedingungen aus Gleichung 4.12, die Bewegungsgleichung im a-Set
M aaua +Kaaua = fa (4.15)
mit der Massenmatrix M aa, der Steigkeitsmatrix Kaa und den aueren Kraften
fa. Fur den Fall der freien und ungedampften Schwingung (fa = 0) erhalt man das
symmetrische Matrizeneigenwertproblem:
(Kaa   M aa)ui = 0 (4.16)
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mit den Eigenwerten i mit i = 1; 2; 3; :::. Die zum Eigenwert i zugehorige Eigenfre-
quenz fi kann mit
fi =
p
i
2
(4.17)
ermittelt werden.
4.3 Zustandsgroen zur strukturmechanischen Stabilitat
Strukturen im Flugzeugbau sind Leichtbaukonstruktionen und bestehen zum groen Teil
aus dunnwandigen Schalen. Neben der Dimensionierung hinsichtlich ausreichender Fes-
tigkeit ist die strukturmechanische Stabilitat der auf Druck und Schub beanspruchten
Bauteile bei der Dimensionierung ebenfalls zu berucksichtigen. Eine umfassende Dar-
stellung von analytischen Berechnungsverfahren hierzu ndet sich bei Bruhn [28].
In der vorliegenden Arbeit wird bei der Dimensionierung des tragenden Flugelkastens
der Sicherheitsfaktor SF fur die Beulstabilitat ausgewahlter Beulfelder der Deckhaute,
der Rippen und der Holme verwendet. Dazu werden Randbedingungen, Belastungsarten
und Vereinfachungen deniert. Die Sicherheitsfaktoren SF werden in der Dimensionie-
rung als Restriktion verwendet. Fur die Deckhaute werden die Beulfelder untersucht, die
durch benachbarte Stringer und Rippen eingegrenzt werden. Hierbei liegt Beulen infolge
Druckbeanspruchung vor. Bei den Holmen und Rippen handelt es sich um die Beulfel-
der, die durch innere Versteifungen innerhalb der Rippen und Holme begrenzt werden.
Diese Beulfelder werden hinsichtlich Schubbeulen analysiert (siehe auch Abbildung 4.3).
Die in der Arbeit betrachteten Beulfalle sind nur eine kleine Auswahl gegenuber den
in der industriellen Praxis ublicherweise zu berucksichtigenden Fallen zum Nachweis
ausreichender strukturmechanischer Stabilitat.
Beispielhaft wird nachfolgend die Herleitung der Formel zur Ermittlung der kritischen
Beulspannung BD infolge Druckbeanspruchung dargestellt. Fur die Beulanalyse wird
angenommen, dass das Beulfeld wie eine allseitig gelenkig gelagerte Rechteckplatte mit
konstanter Dicke t unter einachsiger Druckbeanspruchung behandelt werden kann. Aus
der Elastizitatstheorie erhalt man uber das Gleichgewicht am verformten Element der
isotropen, schubstarren ebenen Platte die Beulgleichung [56], [28]:
r4w = @
4w
@x4
+
@4w
@y4
+ 2
@4w
@x2@y2
=
1
D
(Nx
@2w
@x2
+Ny
@2w
@y2
+ 2Nxy
@2w
@x@y
) (4.18)
mit der isotropen Plattensteigkeit D = Et
3
12(1 2) sowie den Membrankraften Nx; Ny; Nxy.
Mit dem Ansatz nach Ritz erhalt man aus Gleichung 4.18 fur den Grenzfall des
Beulens das Gleichgewicht zwischen der inkrementellen virtuellen Arbeit W und dem
Inkrement der Formanderungsenergie V zu:
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Druckbeulen (Deckhaut    )
Schubbeulen
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b
Dicke t
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1
Nx
Nx
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1
Abbildung 4.3: Bereiche der Deckhaut, Holme und Rippen, die auf Beulen untersucht
werden
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@x2
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@y2
  ( @
2w
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)2]dxdy (4.19)
Fur eine allseitig gelenkig gelagerte Platte kann fur die Verformung w der Ansatz nach
Navier zur Losung von Gleichung 4.19 verwendet werden:
w =
1X
m=1
1X
n=1
cmnsin
mn
a
xsin
mn
b
y (4.20)
Das Inkrement der Formanderungsenergie (rechte Seite von Gleichung 4.19) wird zu:
V =
4ab
8
D
1X
m=1
1X
n=1
c2mn(
m2
a2
+
n2
b2
)2 (4.21)
und das Inkrement der virtuellen Arbeit (linke Seite von Gleichung 4.19) folgt zu:
W =
4b
8a
Nx
1X
m=1
1X
n=1
m2c2mn (4.22)
Aus der Bedingung W = V lasst sich die Gleichung 4.19 nach Nx auosen.
Nx =
2a2D
P1
m=1
P1
n=1 c
2
mn(
m2
a2
+ n
2
b2
)2P1
m=1
P1
n=1m
2c2mn
(4.23)
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Die Koezienten cmn sind zunachst beliebig wahlbar. Allerdings sind nur die Werte
fur cmn sinnvoll, die Nx minimal werden lassen. Dies fuhrt dazu, dass nur ein Wert
fur cmn weiter verwendet wird. Die Ubrigen werden zu Null gesetzt (siehe auch [28]).
Daraus folgt aus Gleichung 4.23 fur Nx:
Nx =
2a2D
m2
(
m2
a2
+ n2b2)2 (4.24)
Weiterhin wird Nx fur n = 1 minimal. Das fuhrt schlielich zur kritischen Beulspannung:
BD =
Nx
t
=
2kcE
12(1  2)(
t
b
)2 wobei kc =
b2
a2
(m+
1
m
a2
b2
)2 (4.25)
mit
kc Beulkoezient, abhangig von den Lagerungsbedingungen und dem
Seitenverhaltnis ab
E E-Modul
 elastische Poisson-Zahl
b kurze oder belastete Seite des Beulfeldes
t Dicke des Beulfeldes
Die ganzzahligen Faktorenm = 1; 2; 3::: geben die Anzahl der Halbwellen der Beulform
an. Somit hangt kc vom Seitenverhaltnis a=b ab. In Abbildung 4.4 sind die Werte von
kc fur verschiedene Seitenverhaltnisse a=b zu entnehmen.
In gleicher Weise kann die zulassige Beulspannung fur schubbeanspruchte Beulfelder,
wie Rippen und Holme ermittelt werden:
BS =
2ksE
12(1  2)(
t
b
)2 wobei ks = f(a; b; Einspannbedingung) (4.26)
Der Beulkoezient ks kann fur vorgegebene Seitenverhaltnisse
b
a
aus Diagrammen
abgelesen werden, die u.a. in [66] und [28] zu nden sind. Bei der Ermittlung des
Seitenverhaltnisses ist b immer die kurzere der beiden Seiten.
Diese vereinfachte Betrachtung ermoglicht eine vergleichsweise unkomplizierte Beruck-
sichtigung des lokalen Beulens als Restriktion innerhalb der in der Arbeit durchgefuhrten
Dimensionierung des Flugelkastens. Dazu wird der Sicherheitsfaktor SFBD fur Druck
und SFBS fur Schub mit
SFBD =
BD
V
 1:0 (4.27)
und
SFBS =
BS
V
 1:0 (4.28)
eingefuhrt.
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Abbildung 4.4: Faktor kc als Funktion von a=b fur verschiedene m
Da die Sensitivitaten der Spannungen V hinsichtlich der Entwurfsvariablen x uber
@u
@x
bereits ermittelt werden, konnen die Sensitivitaten @SF@x unter Verwendung der Quotien-
tenregel fur die Ableitung ebenfalls berechnet werden. Die Formeln zur Bestimmung der
Sicherheitsfaktoren SFBD und SFBS (Gleichung 4.27 mit Gleichung 4.25 und Gleichung
4.28 mit Gleichung 4.26) werden dazu als algebraische Gleichungen in MSC.Nastran
deniert.
4.4 Aeroelastische Zustandsgroen
DasWissensgebiet der Aeroelastik befasst sich mit der Wechselwirkung elastischer Struk-
turen mit einem umstromenden Medium. Insbesondere im Flugzeugbau sind aeroelas-
tische Fragestellungen von besonderer Bedeutung. Nach wie vor werden groe Anstren-
gungen unternommen, die Struktur von Flugzeugen moglichst leicht zu bauen, um den
Treibstoverbrauch zu senken. Dies fuhrt dazu, dass die Strukturverformungen infolge
aerodynamischer Belastungen beim Entwurf eines Flugzeugs zu berucksichtigen sind.
Durch die Deformation des Flugels verandert sich die Verteilung der aerodynami-
schen Krafte oder es werden sogar zusatzliche aerodynamische Krafte induziert. Diese
Wechselwirkung ist genauer zu untersuchen, weil dadurch u.a. eine aeroelastische In-
stabilitat, das Flattern, ausgelost werden kann. Entsprechend ist das Flatterverhalten
eines Flugzeugs bzw. Flugels wahrend des Entwurfs zu uberprufen und gegebenenfalls
Entwurfsanpassungen vonseiten der Aeroelastik vorzuschlagen. Flattern ist ein dynami-
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Statische aeroelastische Probleme
D:  Torsionsdivergenz
R:  Ruderumkehr
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In der Arbeit berücksichtigte aeroelastische Probleme
Abbildung 4.5: Aeroelastisches Kraftedreieck (Collar-Dreieck) nach [63]
sches aeroelastisches Problem. Ein Uberblick zum Themengebiet der Aeroelastik wird
u.a. in [63], [17] und [186] gegeben.
Da es in der vorliegenden Arbeit nur um die Untersuchung des Einusses statischer ae-
roelastischer Anforderungen auf den Strukturentwurf von Flugzeugugeln geht, also die
Vermeidung von Ruderumkehr und Divergenz, und die Simulationsmodelle hinsichtlich
der Steigkeitsmodellierung nur den Flugzeugugel berucksichtigen, wird auf das Thema
Flattern nicht eingegangen. Begrundet wird diese Vorgehensweise damit, dass uber eine
Flatteranalyse nur fur den Flugel nicht auf die Flattereigenschaften der Gesamtkongu-
ration geschlossen werden kann. Es sei aber auf die Veroentlichung [94] verwiesen, bei
der ein Strukturmodell einer Flugzeuggesamtkonguration mithilfe des parametrischen
Entwurfsprozesses aufgebaut und anschlieend eine Flatteranalyse durchgefuhrt wurde.
Dabei handelt es sich um die FERMAT-Konguration, die auf dem NASA Common
Research Model (CRM) basiert [196]. Der CRM-Flugel ist wiederum eines der Anwen-
dungsbeispiele in Kapitel 6.
Entsprechend dem Collar-Dreieck in Abbildung 4.5 werden folgende aeroelastische
Problemstellungen bei den Entwurfsaufgaben berucksichtigt:
 die Luftkrafte des exiblen Flugzeugs (L),
 die Ruderumkehr (R) und
 die Torsionsdivergenz (T).
Die im Verlauf des Entwurfsprozesses verwendeten Lasten werden uber eine aeroelas-
tische quasi stationare Trimmanalyse berechnet. Das dabei verwendete aerodynamische
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Verfahren ist die Doublet-Lattice Methode (DLM). Die DLM ist ein potenzialtheoreti-
sches aerodynamisches Verfahren, mit dem bewegungsinduzierte Luftkrafte im subsoni-
schen Geschwindigkeitsbereich ermittelt werden konnen. Sie ist daher eigentlich in erster
Linie im Hinblick auf die Flatteranalyse konzipiert. Die DLM eignet sich aber auch fur
die Lastanalyse fur subsonische Flugzustande, auch fur nicht-planare Kongurationen
(z.B. mit Winglet). Mit ihr konnen auf einfache Weise Lasten ermittelt werden, um sie
anschlieend u.a. in ein FE-Modell einzuleiten ([111]).
Gema den Zulassungsvorschriften CS25 [132] oder FAR25 [131] ist gefordert, dass
innerhalb der aeroelastischen Stabilitatsenveloppe, also innerhalb der um 15% erwei-
terten VD=MD-Enveloppe, weder Ruderumkehr noch Divergenz auftreten (siehe CS25,
§25.629). Entsprechend werden diese Bedingungen als Restriktionen im Rahmen der Di-
mensionierung des Flugelkastens berucksichtigt (siehe dazu Kapitel 5). Die Grundlagen
zur DLM, die Berechnungsgleichungen zur Ermittlung der Lasten und der Steuerachen-
wirksamkeit bzw. der statischen Divergenz werden nachfolgend vorgestellt.
4.4.1 Aerodynamische Analyse mit der Doublet Lattice Methode
Mithilfe der aerodynamischen Analyse werden die Luftkrafte ermittelt, die neben den in-
ertialen Kraften auf ein Flugzeug in denierten Flugbedingungen wirken. Dabei konnen
die aerodynamischen Krafte stationar bzw. instationar sein. In der vorliegenden Arbeit
wird die schon genannte Doublet-Lattice Methode (DLM) angewandt. Mit diesem Ver-
fahren werden bewegungsinduzierte Luftkrafte ermittelt, wie sie u.a. fur die Flatterana-
lyse benotigt werden. Die DLM kann als instationares aerodynamisches Rechenverfahren
aber auch fur stationare bzw. quasi stationare Flugzustande eingesetzt werden. Theo-
retische Grundlagen zur DLM sind bei Albano und Rodden [3], sowie bei Giesing,
Kalman und Rodden [146] erlautert. Daneben gibt es noch eine Reihe verschiedener
aerodynamischer Rechenverfahren. Eine Ubersicht hierzu ndet sich u.a. bei Jameson
[84].
Innerhalb aeroelastischer Aufgabenstellungen ist die DLM deshalb ein haug ver-
wendetes Verfahren zur Berechnung instationarer Luftkrafte, weil es zwischen geringem
Rechenaufwand und hoher Genauigkeit einen guten Kompromiss darstellt. Ferner kann
das Verfahren fur das Gesamtugzeug eingesetzt werden. Es werden also auch die In-
terferenzen zwischen den Flugzeugkomponenten berucksichtigt. Zudem ist es moglich,
Korrekturen innerhalb des Berechnungsablaufs einzubringen (z.B. aus CFD-Analysen
oder Windkanalmessungen). Bei der DLM selbst werden transsonische Eekte nicht
berucksichtigt, da die DLM ein Verfahren zur Losung der reibungsfreien Potenzialglei-
chung fur Unterschallstromungen ist. Korrekturmoglichkeiten der DLM werden u.a. in
[64] dargelegt.
Bei der DLM werden die dreidimensionalen gekrummten und gewolbten Auftriebsa-
chen durch ebene Flachen modelliert (siehe Abbildungen 4.6 und 4.7). Diese werden
wiederum in einzelne Auftriebselemente, den sogenannten Panels oder Boxen unterteilt.
Deren Seitenkanten verlaufen parallel zur freien Anstromung. Die V-Stellung (engl.
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Abbildung 4.6: Aerodynamikmodell fur die DLM
dihedral), also die Neigung des Flugels um die x-Achse, kann ebenfalls berucksichtigt
werden.
Es wird angenommen, dass bei kleinen harmonischen Storungen im Frequenzbereich,
mit dem harmonischen Beschleunigungspotenzial 	 = 	^eikt und dem komplexen Be-
schleunigungspotenzial 	^, die lineare Potenzialgleichung
(1 Ma2)@
2	^
@x2
+
@2	^
@y2
+
@2	^
@z2
  2ikMa2@	^
@x
+ k2Ma2	^ = 0 (4.29)
gilt, mit
k =
!c
V0
(4.30)
der reduzierten Frequenz k sowie der MachzahlMa. Weiterhin ist in Gleichung 4.30 !
die Kreisfrequenz, c die mittlere Flugeltiefe und V0 die stationare Fluggeschwindigkeit.
Bei der DLM wird eine linienformige Dipolbelegung an der l-1/4 Linie der Auftriebsele-
mente deniert, um den Drucksprung cp zwischen Ober- und Unterseite zu modellieren.
Die Dipolstarken konnen uber den Drucksprung cp formuliert werden. Der Abwind
w = @	^=@n wird durch die Integralgleichung
w(x; y; z) =
1
8
Z
AF
Z
K(x  ; y   ; z   ; k;Ma)cpddv (4.31)
deniert. Dabei ist  die Koordinate in Stromungsrichtung und v die tangentiale
Koordinate des Flugels in Spannweitenrichtung (siehe Abbildung 4.7). Die sogenannte
KernfunktionK kann physikalisch als aerodynamische Einussfunktion interpretiert wer-
den [63]. Damit werden der Abwind w und die Druckdierenz cp zwischen Ober- und
Unterseite in Beziehung gesetzt.
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Abbildung 4.7: Aerodynamische
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Im Fall der stationaren Stromung entspricht jedes Dipolliniensegment einem Hufeisen-
wirbel, dessen gebundene Wirbellinie mit der Dipollinie ubereinstimmt. Fur die Kanten
der Auftriebsachen ist bei Panelverfahren keine explizite Formulierung erforderlich.
Werden die Auftriebselemente mit konstanter Dipolstarke belegt, kann die Integralglei-
chung 4.31 in eine algebraische Gleichung uberfuhrt werden. So kann der Abwind aller
Auftriebselemente als lineares Gleichungssystem dargestellt werden mit:
w = Ajjcp (4.32)
Die Ordnung der Matrix Ajj entspricht der Anzahl aller Auftriebselemente und be-
schreibt den gegenseitigen Einuss der Auftriebselemente untereinander. Die MatrixAjj
ist voll besetzt, sodass sich alle Auftriebselemente untereinander beeinussen. Zur Be-
stimmung des Abwindes w wird die Abussbedingung nach Kutta berucksichtigt. Die
kinematische Stromungsbedingung wird bei der DLM im sogenannten Kollakationspunkt
in der spannweitigen Elementmitte auf 3/4 der Tiefe erfullt (siehe Abbildung 4.6). Fur
die harmonisch schwingenden j Auftriebselemente und bei Vorgabe eines Flugzustandes
kann daher fur den Abwind der Zusammenhang
wj = (D
1
jk + ikD
2
jk)uk +w
g
j (4.33)
aufgestellt werden. Dabei ist die Matrix D1jk die Dierentiationsmatrix, die multipli-
ziert mit den Verschiebungen uk an den Kontrollknoten die lokalen Anstellwinkel der
Auftriebselemente ergeben. Der Vektorwgj steht fur den Abwind infolge eines vorgegebe-
nen Anstellwinkels des Flugzeuges, der Prolwolbung oder der Verwindung des Flugels.
Ab Gleichung 4.32 werden die Gleichungen und die Schreibweisen von der MSC.Nastran
Dokumentation zur aeroelastischen Analyse ubernommen [147].
Uber den Vektor wgj kann in MSC.Nastran mit der sogenannten W2GJ-Matrix eine
Korrektur des Null-Auftriebsbeiwertes Cl( = 0) bzw. des Null-Momentenbeiwertes
Cm( = 0) eingebracht werden (siehe Abbildung 4.8). Zur Ermittlung von w
g
j wird die
parametrische Geometriemodellierung der Flache der interpolierten Sehnen (nur Anstell-
winkelkorrektur) oder die Wolbkurvenache qw herangezogen (siehe Abbildung 3.22).
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Abbildung 4.8: Einuss der Wolbungskorrektur auf Cl()
Pro aerodynamischer Box wird in der Boxmitte uber der in Abschnitt 3.2.5 dargelegten
Methode der jeweilige Punkt auf der zugehorigen Sehnen- oder Wolbkurvenache ermit-
telt. Damit kann dann der Anstellwinkel uber die Ableitungsfunktion berechnet werden.
Weitere Hinweise zu Korrekturmoglichkeiten der DLM nden sich in [64] und [143].
4.4.2 Kopplung Struktur und Aerodynamik
Da die aerodynamischen Krafte an den Boxen des DLM-Modells angreifen, die Krafte fur
die statische Analyse aber an ausgewahlten Knotenpunkten des FE-Modells aufgepragt
werden sollen, ist eine Transformation zwischen den beiden Simulationsmodellen not-
wendig. Die Verformungen ua an den a-Set Knoten auf der Lastreferenzachse (LRA)
und die mit den a-Set Knoten starr verbundenen Knoten an der Vorder- und Hinterkante
(siehe Abbildung 4.9) lassen sich mittels der Splinematrix Gka durch
uk = Gka ua (4.34)
auf die Kontrollknoten der aerodynamischen Boxen ubertragen, an denen die Verfor-
mungen uk deniert werden.
Die Transformationsmatrix Gka wird uber eine Splinefunktion gewonnen. Je nach
Art des FE-Modells oder Auswahl der Kopplungsknoten, ist eine geeignete Splinefunk-
tion zu wahlen (siehe auch [40]). Bei der Transformation der aerodynamischen Krafte
auf das strukturmechanische Modell wird angenommen, dass die virtuelle Arbeit auf
aerodynamischer wie auf struktureller Seite gleich ist. Somit gilt:
uTk fk = u
T
a fa (4.35)
mit den virtuellen Verschiebungen uk und ua. Aus Gleichung 4.34 und Gleichung
4.35 lasst sich somit der Zusammenhang
fa = G
T
kafk (4.36)
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FE-Knoten Lastreferenzachse
(a-Set Knoten)
FE-Knoten Vorder- und Hinterkante
Lastreferenzachse (LRA)
Abbildung 4.9: Kopplungsknoten fur den iGREEN-Flugel, LRA- sowie Vorder- und
Hinterkantenknoten
herleiten. So konnen die aerodynamischen Krafte fa mit Gleichung 4.34 und Glei-
chung 4.36 in der strukturellen Modellierung dargestellt werden.
4.4.3 Statische Aeroelastik
In den nachfolgenden Betrachtungen zu den Grundgleichungen des aeroelastischen Gleich-
gewichts werden die Matrizen im sogenannten Analyseset bzw. a-Set verwendet. Im wei-
teren wird auch eine Partitionierung der Systemmatrizen in den elastischen Anteil l und
den r Starrkorperbewegungen mit a = l + r vorgenommen (siehe auch Unterabschnitt
4.2.1).
Fur statische aeroelastische Problemstellungen wird die Abwindbedingung aus Glei-
chung 4.33 zu
wj =Djkuk +Djxux +w
g
j (4.37)
mit:
wj Vektor der aerodynamischen Freiheitsgrade (z.B. Anstellwinkel)
uk Vektor der aerodynamischen Verschiebungen (Verformungen)
ux Vektor der aerodynamischen Verschiebungen, z.B. durch Ruderaus-
schlag oder Starrkorperbewegungen
wgj statisch aerodynamischer Abwind, beispielsweise hervorgerufen
durch einen Anstellwinkel, Prolwolbung oder Flugelverwindung
(W2GJ-Matrix bei MSC.Nastran)
Djk Grundlegende Ableitungsmatrix fur die aerodynamischen Verschie-
bungen, entspricht der D1jk aus Gleichung 4.33. Die Matrix D
2
jk
wird fur die statische Aeroelastik nicht benotigt
Die aerodynamischen Luftkrafte Qaa im a-Set, transformiert auf die Struktur, bei
zusatzlich moglicher Berucksichtigung von Korrekturfaktoren uber die MatrixW kk, fol-
gen zu
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Qaa = G
T
kaW kkSkjA
 1
jj DjkGka (4.38)
Mit Hilfe der W kk Matrix konnen Cl; und Cm;, also die Steigung der Geraden
aus Abbildung 4.8, korrigiert werden. Ausgangspunkt bei der Betrachtung des statisch
aeroelastischen Gleichgewichts ist die allgemeine Bewegungsgleichung, die im a-Set auf-
gestellt wird:
[Kaa   qQaa]ua +M aa = qP + P a (4.39)
mit der strukturellen Steigkeitsmatrix Kaa, der MassenmatrixM aa sowie den aue-
ren Lasten P , die durch die Trimmvariablen  hervorgerufen werden sowie dem Stau-
druck q. Es konnen auch weitere auere Lasten P a berucksichtigt werden, die entwe-
der mechanisch, thermisch oder durch die Gravitation bedingt sind. Ebenfalls konnen
zusatzliche aerodynamische Krafte uber gegebene Druckverteilungen oder Abwindge-
schwindigkeiten uber P a bei der Gleichgewichtsbetrachtung berucksichtigt werden. Im
Folgenden sollen diese aueren Krafte P a vernachlassigt werden.
Die Gleichgewichtsbetrachtung aus Gleichung 4.39 soll auch das frei iegende Flugzeug
erfassen. Daher kann das a-Set in ein r-set (r=rigid, Starrkorperfreiheitsgrade) und
in ein l-Set (l=left over, verbleibende Freiheitsgrade) partitioniert werden. So werden
die Verschiebungen u in ein r-Set mit ur und ein l-Set mit ul aufgeteilt. Das r-Set
beinhaltet die Knotenpunktsfreiheitsgrade der Starrkorperbewegungen und das l-Set die
verbleibenden, also die elastischen Freiheitsgrade. Eine entsprechende Partitionierung
kann auch fur die Systemmatrizen Kaa, M aa und Qaa sowie fur den Lastvektor P
durchgefuhrt werden. Somit folgt fur die aeroelastische Grundgleichung:
Kall K
a
lr
Karl K
a
rr

ul
ur

+

M ll M lr
M rl M rr

ul
ur

=

P l
P r

 (4.40)
mit
Kaaa =Kaa   qQaa (4.41)
Weiterhin soll folgender Zusammenhang zwischen den Beschleunigungen ul und ur
gelten:
ul =Dur (4.42)
D sind dabei die Starrkorperformen, elastische Beschleunigungen sollen im weiteren
nicht berucksichtigt werden.
Weil mit Gleichung 4.40 das frei iegende Flugzeug betrachtet werden soll, sind im
Gegensatz zur statischen Analyse bei der aeroelastischen Analyse auch Verschiebungen
im r-Set erlaubt. Damit aber die aerodynamischen Stabilitatsderivativa unabhangig von
den Starrkorperbewegungen bestimmt werden konnen, wird eine weitere Bedingung ein-
gefuhrt. Diese besagt, dass die elastischen Verschiebungen der Struktur orthogonal zu
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den Starrkorperbewegungen sind. Das bedeutet, dass sich weder die Lage des Schwer-
punktes noch die Lage der Achsen der Massentragheitsmomente durch die elastischen
Verformungen verschieben. Zusammen mit den Starrkorpermoden D und der Massen-
matrix M kann diese Bedingung wie folgt formuliert werden:
D
I
 
M ll M lr
M rl M rr

ul
ur

= 0 (4.43)
Eingesetzt in 4.40 folgt daraus die Gleichung:
24 Kall Kalr M llD +M rlDTM ll +M rl DTM lr +M rr 0
DTKall +K
a
rl D
TKarl +K
a
rr M res
350@ ulur
ur
1A =
24 P l0
DTP l + P r
35 
(4.44)
Der TermM res ist die totale Massenmatrix relativ zu den Starrkorperverschiebungen
ur. Sie ist wie folgt deniert:
M res =M rr +M rlD +D
TM lr +D
TM llD (4.45)
Das Gleichungssystem kann gelost werden bei gegebenen Werten g und ug fur die
gesuchten Groen f und uf .
Die Trimmvariablen  konnen sein:
 Anstellwinkel 
 Gierwinkel 
 Rollgeschwindigkeit p
 Nickgeschwindigkeit q
 Giergschwindigkeit r
 Ruderausschlag sym
Bei den Beschleunigungen u handelt es sich um alle translatorischen Beschleunigungen
x, y und z sowie die Winkelbeschleunigungen _p, _q und _r um die drei Achsen.
Manoverlasten
Zur Ermittlung der Manoverlasten werden quasi-stationare Trimmanalysen nach Glei-
chung 4.40 durchgefuhrt. Ein Lastfall ist deniert durch ein als quasi-stationar angenom-
menes Flugmanover in einem Flugpunkt der VC=MC bzw. VD=MD Enveloppe bei einer
denierten Massenkonguration (Gesamtmasse, Beladung, Kraftstokonguration und
Schwerpunktlage). Dazu werden die Fluggeschwindigkeiten der Eckpunkte der Manover-
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und Boen-V -n-Diagramme herangezogen. Dies ist ein erster Schritt, um reprasentative
Lastfalle zu denieren. Fur eine gegebene Fluggeschwindigkeit wird durch die Angabe
der Hohe der Flugzustand eindeutig deniert.
Die maximalen Flugellasten fur symmetrische Manover sind nach [111] fur stationare
Trimmbedingungen zu erwarten. Die Nickbeschleunigung _q (engl. pitch acceleration)
wird zu null gesetzt. Vorgegebene Trimmvariablen sind somit die Beschleunigung in
z-Richtung und die Nickrate q. Die freien Trimmvariablen sind der Anstellwinkel des
Hohenleitwerks sym und der Anstellwinkel  des gesamten Flugzeugs. Durch diese
Trimmbedingungen iegt das Flugzeug quasi einen Bogen. Die vorzugebende Nickrate
q kann uber
q =
(nz   1)g
VTAS
(4.46)
mit dem Lastfaktor nz, der Erdbeschleunigung g = 9:81
m
s2
und der tatsachlichen
Fluggeschwindigkeit VTAS in m=s ermittelt werden. Die Krafte und Momente, die pro
Lastfall fur die Dimensionierung verwendet werden, setzen sich aus den Luftkraften des
exiblen Flugels und den inertialen Kraften zusammen.
Rolleektivitat
Ruderumkehr ist ein aeroelastisches Phanomen, das zumeist bei Querrudern auftritt,
die zur Rollsteuerung eingesetzt werden. Sie sind in der Regel auen am Flugel ange-
bracht und nutzen damit einen moglichst groen Hebelarm aus, um die Rollbewegung zu
initiieren. Allerdings hat insbesondere die kinematische Biege-Torsionskopplung gepfeil-
ter Flugel Auswirkungen auf die aeroelastischen Eigenschaften des Flugels. Wird bei
ruckwartig gepfeilten Flugeln der lastabmindernde Eekt der Biege-Torsionskopplung
durch das Zudrehen des Flugels ausgenutzt, hat dieses aeroelastische Phanomen den
Nachteil abnehmender Querruderwirksamkeit bis hin zur Ruderumkehr.
Anzumerken ist, dass es rmenspezisch unterschiedliche Rollsteuerungskonzepte gibt.
So haben Flugzeuge von Boeing meist ein Hochgeschwindigkeitsquerruder im Bereich der
Flugelknickstelle, wahrend Airbus-Flugzeuge seit dem Airbus A320 nur auen liegende
Querruder besitzen. Vergleichende Betrachtungen dazu nden sich u.a. bei [150].
Zur Unterstutzung bei der Rollsteuerung werden zudem auch Spoiler eingesetzt ([186]).
Die Anforderungen an die Rollsteuerung eines Flugzeuges sind u.a. in §25.147c-f bzw.
AMC 25.147 der CS25 zusammengetragen. Darin ist u.a. das Rollen des Flugzeugs mit
konstanter Rollgeschwindigkeit fur Rollwinkel von  30 bis +30 in 7 Sekunden gefor-
dert oder Rollen von  20 bis +20 bei einem ausgefallenen Triebwerk. Zudem mussen
notwendige Rollbewegungen des Flugzeuges im Fall von Seitenwind oder bei allen im
Betrieb moglichen Schiebewinkeln des Flugzeuges durchgefuhrt werden konnen.
Weiterhin ist ein Flugel so zu entwerfen, dass gema §25.629 der CS25 keine Ruder-
umkehr innerhalb der aeroelastischen Stabilitatsenveloppe auftritt. Wie in [165] gezeigt
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wird, werden in einem solchen Fall Anpassungen am Strukturmodell vorgenommen, um
ausreichende Ruderwirksamkeit gerade im Hochgeschwindigkeitsbereich zu erzielen.
Quantiziert werden konnen die Rolleigenschaften uber die sogenannte Rolleektivitat
des Flugzeuges, die sich als Quotient aus dem Rollmomentenbeiwert Cl;a infolge eines
Steuerachenausschlages a (z.B. Querruder) und dem Rollmomentenbeiwert Cl;p infolge
Rollrate p ergibt. Dies fuhrt zu folgendem Zusammenhang fur die Rolleektivitat "ff
unter Verwendung dimensionsloser Beiwerte:
"eff =  
Cla
Cl;p
(4.47)
Die Forderung nach ausreichender Steuerachenwirksamkeit in der aeroelastischen
Stabilitatsenveloppe nachzuweisen bedeutet, dass "ff > 0 gilt aber auch Cl;a > 0, weil
das Vorzeichen bei Ruderumkehr infolge der geanderten Rolldrehrichtung wechselt. Bei
Dimensionierung der Anwendungsbeispiele in Kapitel 6 mit Ruderwirksamkeitsrestrik-
tion wird Cl;a > 0 als Restriktion deniert.
Torsionsdivergenz
Beim aeroelastischen Stabilitatsproblem der Torsionsdivergenz kommt es beim kriti-
schen Staudruck qD zum statischen Auskippen des Flugels. Aufgrund der kinematischen
Kopplung von Biegung und Torsion ist beim Pfeilugel eher vom Phanomen der Biege-
Torsionsdivergenz zu sprechen. In der zweidimensionalen Betrachtung liegt dann der
Angrispunkt der aerodynamischen Kraft bezuglich der Flugeltiefe vor der elastischen
Achse, die der Steigkeit des Flugels wie eine Feder entgegenwirkt (wash-in Eekt).
Die Divergenzgeschwindigkeit kann fur die zweidimensionale und dreidimensionale Be-
trachtung uber die Losung eines Eigenwertproblems ermittelt werden. Da die aerody-
namischen Krafte beim kritischen Divergenzstaudruck qD gleich den entgegenwirkenden
elastischen Kraften sind, kann fur die dreidimensionale Problemstellung aus Gleichung
4.44 ein Eigenwertproblem deniert werden. Ausgehend von der Partition (1,1) der
Gleichung 4.40 lasst sich fur das Strukturversagen folgende Gleichung aufstellen:
Kallue = 0 (4.48)
Mit Kall=K ll-qQll entsprechend Gleichung 4.41 kann das nachfolgende Eigenwertpro-
blem deniert werden:
[K ll   Qll]ue = 0 (4.49)
Die positiven Eigenwerte i entsprechen den dynamischen Drucken q, bei denen Di-
vergenz eintritt. Der kleinste Wert von i ist der kritische dynamische Druck qD der
Divergenz fur eine vorgegebene Machzahl. Mit der Machzahl Ma und dem Staudruck
qD kann die zugehorige Flughohe hD und damit der Flugpunkt bestimmt werden. So
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wird u.a. gepruft, ob die gefundene Divergenz innerhalb oder auerhalb der aeroelasti-
schen Stabilitatsenveloppe liegt. In gleicher Weise wie bei der Steuerachenwirksamkeit,
fordert §25.629 der CS25 auch Divergenzfreiheit innerhalb der aeroelastischen Stabi-
litatsenveloppe. Auf die Berucksichtigung der Starrkorpermoden bei der Divergenzana-
lyse entsprechend CS25 AMC 25.629 5.1.2.3 wird in der vorliegenden Arbeit verzichtet,
da das Massenmodell fur das Halbmodell des Flugzeuges Unsicherheiten hinsichtlich der
globalen Massentragheitsmomente aufweist.
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5 Dimensionierungsmethoden und
Dimensionierungsprozess
Im nachfolgenden Kapitel werden zwei Methoden zur Dimensionierung der Flugelkasten-
struktur dargelegt. Diese werden dazu verwendet, um den Einuss der statischen aero-
elastischen Anforderungen bei der Dimensionierung des Flugelkastens zu untersuchen.
Die Dimensionierung ist als Prozess aufgebaut, der aus drei Dimensionierungsschritten
besteht, wobei eine der beiden Dimensionierungsmethoden in den beiden Dimensionie-
rungsschritten zwei und drei angewandt wird.
Die im ersten Dimensionierungsschritt (DS1) angewandte Methode ist eine empirisch-
analytische Querschnittsdimensionierung mit Schnittlasten. Mit dieser ersten Dimen-
sionierung werden abschnittsweise die Wanddicken der Deckhaute, Holme und Rippen
sowie die Querschnittsgeometrien der Versteifungselemente festgelegt. Versteifungsele-
mente sind die Stringer, die Holmgurte und die inneren Versteifungen der Holme und
Rippen.
Die zweite Dimensionierungsmethode stammt aus dem der Bereich der Strukturopti-
mierungsmethoden mit gradientenbasierten Optimierungsalgorithmen. Darin wird die
Dimensionierung als mathematische Optimierungsaufgabe formuliert. Die Zielfunktion
ist das Gewicht des Flugelkastens, das zu minimieren ist. Die Denition von Entwurfs-
variablen und Restriktionen wird ebenso erlautert, wie der Ablauf der Optimierungs-
schleife.
Die gradientenbasierte Optimierung wird in zwei Stufen (DS2 und DS3) mit jeweils un-
terschiedlichen Restriktionen angewandt. Die Restriktionen werden im nachfolgenden
Kapitel ebenfalls naher dargelegt. In DS2 werden strukturmechanische Restriktionen
verwendet, wie zulassige Materialspannungen und lokale Beulstabilitat, wahrend in DS3
Restriktionen aus dem Bereich der Aeroelastik deniert sind. Fur Flugel mit ruckwarti-
ger Pfeilung werden Restriktionen formuliert, mit denen die Wirksamkeit des Querruders
erfasst wird und bei vorwartsgepfeilten Flugeln die statische Divergenz.
Im weiteren wird noch kurz auf drei Optimierungsalgorithmen eingegangen, die fur
die Dimensionierung der Flugelkastenstruktur zur Verfugung stehen. Abschlieend wird
der Ablauf des dreistugen Dimensionierungsprozesses erlautert.
111
5 Dimensionierungsmethoden und Dimensionierungsprozess
5.1 Analytisch-empirische Querschnittsdimensionierung
Als erste Dimensionierungsmethode, die auch gleichzeitig der erste Dimensionierungs-
schritt DS1 im Dimensionierungsprozess ist, soll ein analytisch-empirisches Verfahren
vorgestellt werden, das in [42] beschrieben wird. Damit werden Wanddicken fur die
Deckhaute und Holme, sowie Querschnittsachen fur Stringer und Holmgurte auf Basis
von Schnittlasten ermittelt. Die Wanddicken der Rippen orientieren sich an den Dimen-
sionierungsergebnissen der benachbarten Holmabschnitte. Die Dimensionen werden in
ein MSC.Nastran FE-Modell ubertragen, und es wird gepruft, ob die angenommenen
zulassigen Bauteilspannungen mit dem FE-Modell veriziert werden konnen. Weiter-
hin dient diese erste Dimensionierung als Startentwurf fur den nachfolgenden Dimen-
sionierungsschritt DS2, bei dem gradientenbasierte Optimierungsalgorithmen eingesetzt
werden.
Uber den parametrischen Aufbau der Simulationsmodellbausteine werden die Para-
meter fur die schnittlastenbasierte Dimensionierung des Flugelkastens deniert.
Schnittgroen, Lastintensitat und Schubuss
Zur Vereinfachung des Strukturmodells wird der tragende Flugelkasten als Balken mit
dunnwandigem Rechteckhohlquerschnitt betrachtet, dessen Querschnitte senkrecht zur
sogenannten Lastreferenzachse (LRA) verlaufen. Die LRA ist ein reprasentativer Li-
nienzug mit moglichst wenigen Knickstellen im Flugel. Lokale Koordinatensysteme, je
Abschnitt der LRA, dienen zur Transformation der Schnittlasten in die LRA-Koordina-
tensysteme. Die LRA liegt zumeist in der Nahe der elastischen Achse. Die Schnittufer,
an denen die Schnittlasten ermittelt werden, sind mittig zwischen zwei Rippen festgelegt.
Fur jeden verwendeten Lastfall werden die Schnittlasten an den denierten Schnittufern
im zugehorigen LRA-Koordinatensystem ermittelt und die Einhullende der maximalen
bzw. minimalen Schnittlasten berechnet. In Abbildung 5.2 besteht die LRA aus zwei
Abschnitten, fur die die Koordinatensysteme LRA1 und LRA2 deniert sind. Beispiel-
haft sind in Abbildung 5.1 die Biegemomentenverlaufe Mx(y) fur zwolf Lastfalle zur
Dimensionierung des Flugelkastens der iGREEN-Konguration dargestellt.
Bei der Ubertragung der Lasten auf die Struktur werden folgende Annahmen getroen:
Die mit Stringern versteifte Ober- und Unterhaut nimmt das Biegemoment Mx auf. Die
Querkraft Fz und das Moment My werden von den Holmen ubertragen. Ein Holm
besteht aus Holmgurten oben und unten und dem dazwischen liegenden Steg.
Fur den Balken, der den Flugelkastenquerschnitt reprasentieren soll, wird ein rechte-
ckiger Hohlquerschnitt deniert, dessen Breite der Tiefe cb des Flugelkastens entspricht
(siehe Abbildung 5.2). Eine mittlere Hohe ht ergibt sich aus der maximalen Hohe des
Flugelkastenquerschnitts multipliziert mit dem Faktor t. Mit
t =
1
3
[1 + (h1)
2 + (h2)
2]  0:25 (5.1)
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Abbildung 5.1: Beispielhafte BiegemomentenverlaufeMx fur die iGREEN-Konguration
kann nach [190] t uber die Hohe h1 des vorderen und h2 des hinteren Holms ermittelt
werden.
Aus dem Momentengleichgewicht
P
Mx = 0 lasst sich die sogenannte Lastintensitat
p ermitteln. Fur die Lastintensitat pU der Flugelunterseite gilt Folgendes:
p = pU =
 Mx
thmaxcb
(5.2)
mit pU =  pO aus
P
Fy = 0 am betrachteten Schnitt. Die Querkraft Fz und das
TorsionsmomentMy werden von den Holmen aufgenommen. Es wird angenommen, dass
die Holme im betrachteten Schnitt eine konstante Wanddicke besitzen. Der Schubuss
q in den Holmen wird schnittweise wie folgt ermittelt:
q =
jFzj
thmaxnH
+
jMyj
2thmaxcb
(5.3)
wobei nH die Anzahl der Holme ist.
Zulassige Spannungen
Die zulassigen Spannungen auf der Oberseite des Flugelkastens beinhalten Materialver-
sagen und lokales Beulen. Die abgeschatzte zulassige Spannung B fur das lokale Beulen
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Abbildung 5.2: Lasten, Ersatzquerschnitt und Lastreferenzachse
ist abhangig von der Lastintensitat p, dem Lastezienzfaktor B des Druckpanels, dem
Sicherheitsfaktor j, dem E-Modul E und dem Rippenabstand dR mit
B =
B
j
r
pE
dR
(5.4)
Der Sicherheitsfaktor j wird mit j = 1:5 angesetzt, wahrend der Lastezienzfaktor B
des Druckpanels u.a. vom Stringertyp abhangig ist. Die Werte fur B liegen zwischen
0.8 und 0.9. In den Anwendungsbeispielen in Kapitel 6 wird als konservativer Ansatz
B = 0:9 gesetzt.
Wenn die zulassige Spannung fur Materialversagen, die sogenannte Grenzlast GL,
uber die Bruchlast BL deniert wird, gilt mit dem Sicherheitsfaktor j = 1:5:
GL =
BL
j
(5.5)
Auf die Oberseite gilt dann fur die zulassige Spannung Ozul insgesamt:
Ozul =Min(GL; B) (5.6)
Fur die auf Zug beanspruchte Unterseite wird eine zulassige Spannung E auf Basis
von Materialermudung als Kriterium angesetzt. Nach [125] kann fur Aluminium 2024,
das besonders bei Ermudung geeignet ist und vorzugsweise auf der Flugelkastenunter-
seite eingesetzt wird, eine Bruchspannung BL von 300 MPa angenommen werden und
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diese der zulassigen Spannung infolge Ermudung E gleichgesetzt werden. Unter Beruck-
sichtigung des Sicherheitsfaktors j ergibt sich fur Uzul, die zulassige Spannung fur die
Flugelunterseite:
Uzul =
E
j
(5.7)
Zur Dimensionierung der Holme wird nach [42] die zulassige Schubspannung zul auf
80% der Bruchspannung gesetzt, um Beulen infolge Scherung Rechnung zu tragen:
zul =
0; 8p
3
GL (5.8)
Wandstarken und Querschnittsachen
Mit den ermittelten zulassigen Spannungen Ozul fur die Oberseite sowie 
U
zul fur die Unter-
seite und der Lastintensitat p bzw. dem Schubuss q konnen die jeweiligen Wandstarken
berechnet werden.
Die Festlegung der Dimensionen der Stringerquerschnitte stellt eine weitere Aufgabe in
der Querschnittsdimensionierung dar. Ein Parameter ist das Verhaltnis der benotigten
gesamten Stringer Flache ASt zur Querschnittsache der Deckhaut ohne Stringer AD.
Nach [42] liegt ein sinnvolles Verhaltnis von ASt=AD bei 0.5 bis 1.0. Ein Wert von 0.5
fuhrt zu einer hoheren Torsionssteigkeit bei nahezu gleichbleibender Biegesteigkeit,
da die Wanddicken der Deckhaute groer sind, als bei einem Flachenverhaltnis von
1.0. Die Wanddicken der Ober- und Unterseite und der Holme sind mageblich fur die
Torsionssteigkeit.
Mit ASt=AD = 0:5 folgt:
tD =
2
3
p
zul
(5.9)
wobei aus fertigungstechnischen Grunden eine Mindestdicke tMinD nicht unterschritten
werden darf. Fur die benotigte Stringerache erhalt man:
ASt =
1
3
p
zul
dSt (5.10)
wobei zul fur die Ober- und Unterseite nach Gleichung 5.6 bzw. 5.7 zu wahlen sind
und dSt der Stringerabstand ist.
Da die Stringer als Balkenelemente im FEM modelliert sind, ist eine Umsetzung in
die Querschnittsparameter des Balkens notig. Fur die Deckhaute werden Z-Stringer
verwendet, eine ubliche Bauweise bei Transportugzeugen in Metallbauweise [125]. Wie
folgt werden die Parameter d1, d2, d3 und d4 (siehe Abbildung 5.3) zur Denition des
Z-Stringers ermittelt, um praxisnahe Stringerabmae zu erzielen:
d2 = tD (5.11)
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d4 = A
i
Stvh (5.12)
d3 = d4   2d2 (5.13)
d1 = A
i
St(1  vh) (5.14)
Der Parameter vh ist das Verhaltnis der vertikalen zu den horizontalen Flachen des
Z-Stringers i. Ein Wert von vh = 0:6 wird angesetzt.
d1 d2
d3 d4
d4
d1
d2
d3
Z-Stringer T-Holmgurte
Z-Stringer T-HolmgurteVersteifungen in Rippen
und Holmen
Rippen und
Holm Ver-
steifungen
d1
d2
Abbildung 5.3: Dimensionen der Stringer, Holmgurte und inneren Versteifungen im FE-
Modell
Die Wandstarken der Holme ergeben sich aus Gleichung 5.3 und 5.8 zu
tH =
q
zul
(5.15)
Fur die Querschnittsache A
j
H eines Holmgurtes j wird die doppelte Flache A
i
St ei-
nes Stringers i angesetzt. Als Balkenquerschnitt wird ein T-Balken verwendet, dessen
Abmae d1, d2, d3 und d4 wie folgt deniert sind:
d3 = d4 = tD (5.16)
d1 = d2 =
AjH
2d3
(5.17)
Weiterhin werden lokale Versteifungen in den Rippen und Holmen als I-Balken mo-
delliert. Nach [43] werden die Dimensionen d1 und d2 mit der ermittelten Wandstarke
der Rippen bzw. Holme entsprechend in Zusammenhang gesetzt:
d1 = tH (5.18)
d2 = 6tH (5.19)
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Die mit dieser Dimensionierungsmethode ermittelten Wandstarken und Querschnitts-
groen werden in ein MSC.Nastran FE-Modell fur den tragenden Flugelkasten ubert-
ragen und bilden die erste Dimensionierungsstufe (DS1). Siehe dazu auch Abbildung
5.3.
5.2 Dimensionierung mit
Strukturoptimierungsmethoden
Bei der zweiten und dritten Dimensionierungsstufe DS2 und DS3 werden gradientenba-
sierte Optimierungsalgorithmen eingesetzt und damit Strukturoptimierungsmethoden
(SOM) angewandt. Die allgemeine mathematische Formulierung als Optimierungsauf-
gabe fur die Minimierung einer Zielfunktion f (z.B. die Masse des Flugelkastens) lautet:
Minff(x)jg(x)  0;xu  x  xog (5.20)
mit der zu minimierenden Zielfunktion f , den Restriktionen g und den Entwurfsva-
riablen x mit seinen unteren und oberen Schranken xu und xo.
Zur Losung von Strukturoptimierungsaufgaben werden grundsatzlich zwei Wege un-
terschieden. Zum einen gibt es die Optimalitatskriterienverfahren (OC, engl. optimality
criteria) und zum anderen die Methoden der Mathematischen Programmierung (MP,
engl. mathematical programming). In der vorliegenden Arbeit werden MP-Methoden
mit gradientenbasierten Optimierungsalgorithmen eingesetzt, da diese sich bei der Di-
mensionierung von Flugzeugstrukturen als eine geeignete Methode bewahrt haben. Ins-
besondere die Moglichkeit unterschiedlichste Restriktionen aus den Bereichen: Bauteil-
festigkeit, Stabilitatseigenschaften, wie lokales Beulen, Fertigungsrandbedingungen und
Aeroelastik zu denieren, zeichnen die MP-Verfahren aus. Weiterhin stehen unterschied-
liche Optimierungsalgorithmen zur Verfugung, die je nach Denition der Optimierungs-
aufgabe geeignet sind und verwendet werden konnen.
Das zu den OC-Verfahren gehorige sogenannte Fully Stressed Design (FSD), das auch
in einigen Veroentlichungen bei der Dimensionierung von Flugzeugstrukturen zum Ein-
satz kommt [136], [144], wird in der vorliegenden Arbeit nicht verwendet. Die Grunde
liegen darin, dass nur Wanddicken als Entwurfsvariablen und festgelegte zulassige Span-
nungen als Restriktionen verwendet werden konnen. Daher ist es nicht moglich be-
stimmte Restriktionen, wie lokales Beulen oder Ruderwirksamkeit und Divergenz direkt
zu denieren. Das FSD basiert auf einer Entwurfsregel, bei der vorhandene Spannungs-
zustand eines FE mit der Wanddicke in Verbindung gebracht wird und so iterativ durch
analytische Ermittlung der Wanddicke eine Struktur dimensioniert wird. Die Grund-
gleichung des FSD lautet:
xneui = (
i
zul
)axalti (5.21)
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mit der i-ten Entwurfsvariablen xi, dem neu ermittelten Wert x
neu
i und dem entspre-
chenden Wert des vorherigen Iterationsschrittes xalti des Entwurfsvariablenvektors x,
der vorhandenen Elementspannung i, der zulassigen Elementspannung zul und dem
Relaxationsparameter a. Der Vorteil des FSD liegt in seiner Schnelligkeit bzw. Konver-
genz, die u.a. mit dem Parameter a beeinusst wird, sowie darin, dass eine aufwendige
Ermittlung von Gradienten, wie sie bei den MP-Verfahren erforderlich ist, vermieden
wird.
Das Buch von Baier [8] gibt einen umfangreichen Uberblick zur Thematik Struktu-
roptimierung und im Buch von Hornlein [76] werden verschiedene Strukturoptimie-
rungsprogramme erlautert.
5.2.1 Optimierungsschleife fur gradientenbasierte
Optimierungsalgorithmen
Bei der Behandlung der Dimensionierung mit gradientenbasierten Optimierungsalgo-
rithmen kann der Ablauf der Optimierung uber die sogenannte Optimierungsschleife
deniert werden (siehe Abbildung 5.4), wie sie in dieser Form u.a. von Eschenauer
vorgeschlagen wird [53].
Ausgehend vom Startentwurf fur die Entwurfsvariablen x, wird im Entwurfsmo-
dell der mathematische Zusammenhang zwischen den Entwurfsvariablen x und den
Analysevariablen y deniert. Die Analysevariablen y sind die Strukturparameter,
wie die Wanddicken der Finiten-Elemente oder Querschnittsabmessungen von Balken-
elementen. Werden mehrere Analysevariablen zu einer Entwurfsvariablen zusammen-
gefasst, wird auch vom
"
variable linking\ gesprochen. Die Entwurfsvariablen sind die
mathematischen Groen, die vom Optimierungsalgorithmus verwendet werden. Der ma-
thematische Zusammenhang zwischen der Entwurfsvariablen und der Analysevariablen
kann aber auch komplexer sein, wie z.B. beim Einsatz von speziellen Ansatzfunktionen
zur Parametrisierung der Wanddicken oder von Materialeigenschaften ([163], [47]).
Eingangsgroen fur die Simulationsverfahren sind neben den von den Entwurfsva-
riablen abhangigen Analysevariablen, die konstanten Analyseparameter yc. Diese
umfassen beim Flugelkasten z.B. die Knoten und Elemente des FE-Modells, die Materi-
alparameter, das Aerodynamikmodell, die Lasten, die Trimmbedingungen fur die Ruder-
wirksamkeitsanalyse, wie z.B. der Staudruck und die Machzahl oder nur die Machzahl
bei der Divergenzanalyse.
Die bei der Dimensionierung eingesetzten Simulationsverfahren sind statische Ana-
lysen fur jeden Lastfall, Trimmanalysen fur ausgewahlte Rollmanover zur Ermittlung der
Ruderwirksamkeit und die Divergenzanalyse fur vorgegebene Machzahlen, um den Diver-
genzstaudruck qD zu berechnen. Auch die analytischen Formeln zur Ermittlung der Beul-
sicherheit sind Teil der Simulationsverfahren. Die Ergebnisse der Simulationsverfahren
sind die Zustandsvariablen r. Diese umfassen das Strukturgewicht, Elementspannungen,
Elementdehnungen, Beulsicherheiten, Parameter zur Ermittlung der Ruderwirksamkeit
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Entwurfsmodell
Optimierungs-
algorithmus
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Abbildung 5.4: Optimierungsschleife bei gradientenbasierten Optimierungsalgorithmen
und den Divergenzstaudruck.
Im Auswertemodell werden der Zielfunktionswert f und die Restriktionswerte g
aus den Zustandsvariablen r bestimmt. Diese sind ein Teil der Eingangsgroen fur den
Optimierungsalgorithmus. Die Zustandsgroen sind die Flugelkastenmasse mFK ,
die Vergleichsspannung V nach von Mises, die Beulsicherheit SFBD fur auf Druck
belastetet Beulfelder der Flugelober- und -unterseite, die Beulsicherheit SFBS fur schub-
beanspruchte lokale Beulfelder der Holme und Rippen, der Rollbeiwert Cl;a und der
Divergenzstaudruck qD. Mit den vorgegebenen zulassigen Werten fur die Spannungen
zul, den uber die Polynomapproximation mit c
? ermittelten Rollbeiwert Cl;a oder den
zulassigen Staudruck qD im Kniepunkt der Stabilitatsenveloppe, konnen die Zielfunktion
und die Restriktionsfunktionen wie folgt formuliert werden:
f(x) = mFK (5.22)
giSO = 1 
V
ozul
 0;mit i = 1; nO (5.23)
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giSU = 1 
V
vzul
 0;mit i = 1; nU (5.24)
giBD = 1  SFBD  0;mit i = 1; nBD (5.25)
giBS = 1  SFBS  0;mit i = 1; nBS (5.26)
gA = 1  Cl;a
Cl;a;zul
 0 (5.27)
gD = 1  qD
qD;zul
 0 (5.28)
Die Restriktionsfunktionen werden in den obigen Gleichungen als skalare Funktionen
formuliert.
Neben den Werten fur f und g werden in der Sensitivitatsanalyse die Gradienten
rf und rg der Zielfunktion und der Restriktionen bezuglich der Entwurfsvariablen x
ermittelt. Die Sensitivitaten zu gSO, gSU , gA und gD werden entsprechend [124] semi-
analytisch bestimmt. Vertiefende Erlauterungen zur Ermittlung der Sensitivitaten der
Restriktionen gA und gD nden sich in [40]. Da die analytischen Formeln zur Ermittlung
von SFBD und SFBS, bzw. gBD und gBS, von V abhangig sind, werden die Sensitivitaten
ebenfalls semi-analytisch ermittelt.
Mit den Werten fur die Zielfunktion und den Restriktionen sowie deren Ableitungen
wird im Optimierungsalgorithmus ein modizierter Entwurfsvariablenvektor xneu er-
mittelt. Dies geschieht nach Kriterien entsprechend dem verwendeten Optimierungsal-
gorithmus. In der vorliegenden Arbeit werden drei Optimierungsalgorithmen eingesetzt,
deren
"
Arbeitsweisen\ im nachfolgenden Unterabschnitt kurz erlautert werden. Zur Be-
stimmung der Konvergenz der Optimierungsaufgabe werden die Werte der Restriktio-
nen herangezogen sowie die relativen und absoluten Anderungen der Zielfunktion und
der Entwurfsvariablen ermittelt. Liegen die Restriktionswerte innerhalb der denier-
ten Schranken und unterschreiten die Anderungen der Zielfunktion und der Entwurfs-
variablen (relativ und absolut) einen vorgegebenen Mindestwert, ist die Optimierung
konvergiert und ein Optimalentwurf gefunden. Es handelt sich dabei zunachst um ein
Optimum, bei dem noch zu prufen ist, ob es als globales Optimum interpretiert werden
darf oder
"
nur\ ein lokales Optimum ist. Dies kann u.a. dadurch festgestellt werden, in
dem die Optimierung mit unterschiedlichen Startentwurfen durchlaufen wird. Sind die
Optimalentwurfe gleich, kann von einem globalen Optimum gesprochen werden.
Zum sogenannten Optimierungsmodell gehoren, wie in Abbildung 5.4 dargestellt,
das Entwurfsmodell, das Auswertemodell und die Sensitivitatsanalyse. Es stellt das Bin-
deglied zwischen den mathematischen Optimierungsalgorithmen und dem Bereich der
multidisziplinaren Simulation dar. Die Denition des Optimierungsmodells ist wesent-
lich fur die erfolgreiche Bearbeitung einer Optimierungsaufgabe mit gradientenbasierten
Optimierungsalgorithmen.
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Rolleektivitat und Divergenz als Restriktionen bei der Dimensionierung
Entsprechend den Zulassungsvorschriften (z.B. §25.629 der CS25 [128]) ist sicherzustel-
len, dass bei einem Flugzeug innerhalb der Stabilitatsenveloppe neben Flattern weder
Ruderumkehr noch Divergenz auftreten. Zur Umsetzung der Ruderwirksamkeit als Re-
striktion gA wird der Rollbeiwert Cl;a infolge eines Querruderausschlages a als Restrik-
tion deniert. Bei Ruderumkehr wird Cl;a negativ. Wie bereits in Abschnitt 2.2.5 darge-
legt, ist der Nachweis von Cl;a > 0 am Kniepunkt hinreichend, um auf eine ausreichende
Ruderwirksamkeit in der gesamten Stabilitatsenveloppe zu schlieen. Da die Machzahl
Ma am Kniepunkt der Stabilitatsenveloppe in der Regel nahe Ma = 1:0 liegt, wurde im
Abschnitt 2.2.5 bereits eine Methode vorgeschlagen, bei dem Cl;a fur einen ausgewahl-
ten Flugpunkt mit niedrigerer Machzahl als Restriktion gA deniert wird. Fur die untere
Schranke der Restriktion gA wird uber ein approximiertes Polynom c
? = Cl;a(Ma) der
Wert Cl;a;zul so ermittelt, dass c
? durch den Kniepunkt der Stabilitatsenveloppe verlauft.
In gleicher Weise wird die Divergenzrestriktion gD mit qD;zul deniert.
5.2.2 Mathematische Optimierungsalgorithmen
Die Dimensionierung des Flugelkastens mit Optimierungsalgorithmen wird mit dem Pro-
gramm MSC.Nastran ausgefuhrt. Nachfolgend sollen die wesentlichen Grundkonzepte
der drei Optimierungsalgorithmen, die zur Verfugung stehen, dargestellt werden. Ver-
tiefende Erlauterungen zu den Optimierungsalgorithmen nden sich in [192] und [195].
Modizierte Methode der zulassigen Richtungen - MMFD
Der auch als Modied Methode of Feasible Direction (MMFD) bekannte Algorithmus
ist eine Zusammenfuhrung des Verfahrens der Methode der zulassigen Richtungen und
des Verfahrens der generalisierten Gradienten [194]. Der Algorithmus MMFD gehort zu
den sogenannten direkten Losungsmethoden. Die Suchrichtung wird so ermittelt, dass
sich die Restriktionen g immer auf dem Rand des zulassigen Gebietes benden. Die
Breite dieses Randes wird durch die Formulierung eines Ubergangsbereiches zwischen
zulassigen und unzulassigen Losungen festgelegt. Es wird also deniert, ab wann eine
Restriktionsfunktion als verletzt gilt. Somit liegen die Optimierungsschritte entlang der
Berandung des zulassigen Gebietes. Liegt der Startpunkt des Entwurfs im unzulassigen
Bereich, versucht der Optimierungsalgorithmus moglichst im ersten Optimierungsschritt
eine zulassige Losung zu erzielen.
Sequentielle lineare Programmierung - SLP
Bei der Methode der sequentiellen linearen Programmierung werden lineare Ersatzfunk-
tionen fur die Zielfunktion f und die Restriktionsfunktionen g eingefuhrt. Dies geschieht
durch Entwicklung von Taylor-Reihen, unter Verwendung der verfugbaren Gradienten-
informationen. Die Taylor-Reihe wird hinter dem linearen Glied abgebrochen [89]. Die
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so linearisierte Optimierungsaufgabe kann ezient mit dem Simplex Algorithmus gelost
werden [44]. Der Optimierungsalgorithmus SLP kann auch im unzulassigen Bereich
arbeiten.
Sequentielle quadratische Programmierung - SQP
Ahnlich wie bei der SLP-Methode werden bei der Methode der sequentiellen quadrati-
schen Programmierung (SQP) die Zielfunktion f und die Restriktionsfunktionen g durch
Ersatzfunktionen approximiert [140]. Bei der SQP-Methode wird allerdings nicht die
Zielfunktion direkt, sondern die Lagrange-Funktion minimiert. Fur die Approxima-
tion der Zielfunktion f wird eine Taylor-Reihe entwickelt, die nach dem quadratischen
Glied abgebrochen wird. Die Restriktionsfunktionen g werden linear approximiert. Bei
der Bestimmung der Suchrichtung werden auch Verfahren angewendet, wie sie bereits
bei der Methode MMFD erlautert wurden. Eine Verfeinerung des Verfahrens wurde von
Schittkowski [160] entwickelt und eine Verbesserung u.a. durch eine weiterentwickelte
Formel zur Anpassung der Hesse-Matrix nach Broyden-Fletcher-Shanno-Goldfarb ([27],
[62], [174], [68]) im Optimierungsablauf. Der Optimierungsalgorithmus SQP kann wie
der SLP auch im unzulassigen Bereich arbeiten.
5.3 Dreistuger Dimensionierungsprozess
Der in der vorliegenden Arbeit zu untersuchende Einuss der statischen aeroelastischen
Anforderungen beim Strukturentwurf von Flugzeugugeln wird im Wesentlichen durch
die Dimensionierung des Flugelkastens herausgearbeitet. Dazu wird ein dreistuger
Dimensionierungsprozess entwickelt, bei dem sowohl die genannte klassische Vorgehens-
weise der Dimensionierung mit Schnittlasten angewendet wird, als auch Strukturopti-
mierungsmethoden mit gradientenbasierten Optimierungsalgorithmen (siehe Abbildung
5.5.
Die klassische Vorgehensweise eines Konstrukteurs im Flugzeugbau besteht darin, die
Belastungen einzelner Strukturkomponenten eines Flugelkastens auf Basis von Schnitt-
lasten zu ermitteln. Uber vorgegebene oder zu ermittelnde zulassige Bauteilspannungen
bzw. Dehnungen wird dann eine Festlegung der Wanddicken der Schalenelemente bzw.
der Querschnittsachen bei den Versteifungselementen, die sogenannte Dimensionierung,
vorgenommen ([126], [28],[129]).
In der ersten Stufe des Dimensionierungsprozesses (DS1) wird die Flugelkastenstruktur
abschnittsweise mit Schnittlasten entsprechend der im Abschnitt 5.1 dargelegten Vorge-
hensweise dimensioniert. Die Schnittlasten bestehen aus den maximalen und minimalen
Schnittkraften Fz und Schnittmomenten Mx und My der ermittelten Lasten im Lastre-
ferenzachsenkoordinatensystem. Die Schnittebenen dieser Dimensionierungsvorgehens-
weise sind mittig zwischen zwei Rippen deniert. Neben den Materialeigenschaften geht
in die Dimensionierung der Deckhaut, die Querschnittsgeometrie (mittlere Hohe ht und
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Flugelkastentiefe cb) ein. Die Dicke der Rippen wird gleich der Dicke der benachbarten
Holmstege gesetzt. Es wird auch der benotigte Querschnitt fur Stringer ermittelt und
uber den gegebenen Stringerabstand sowie weiterer Parameter, die Geometriegroen fur
Z-Stringer berechnet. Ebenso werden die Geometrieparameter fur T-Holmgurte aus der
notigen Querschnittsache ermittelt. Die Abmae der inneren Versteifungen der Holm
und der Rippen werden in Abhangigkeit der Wanddicken der jeweiligen Holmabschnitte
bzw. Rippen gesetzt. Nach Festlegung der Dimensionierungsparameter uber algebrai-
sche Gleichungen werden die berechneten Groen in ein MSC.Nastran FE-Modell fur
den tragenden Flugelkasten umgesetzt.
Bei der zweiten Stufe der Dimensionierung (DS2) wird eine Strukturoptimierung mit
gradientenbasierten Optimierungsalgorithmen durchgefuhrt. Die in der ersten Stufe DS1
ermittelten Dimensionierungsparameter werden als Startentwurf ubernommen. Die Ent-
wurfsvariablen sind die Wanddicken der Schalenelemente der Deckhaut, der Holme und
der Rippen. Die Dimensionen der Versteifungselemente, wie der Stringer, der Holmgurte
und der inneren Versteifungen der Holme und Rippen bleiben in DS2 unverandert. Die
Schalenelemente, die zwischen zwei benachbarten Stringern und zwei aufeinanderfol-
genden Rippen liegen, werden als eine Variable deniert, ebenso die entsprechenden
Elemente eines Holmabschnittes zwischen zwei Rippen und die Schalenelemente einer
Rippe. Restriktionen dieser Optimierungsstufe sind zulassige Bauteilspannungen V
und die Beulsicherheit SFB fur lokale Beulfelder der Deckhaute, Holme und Rippen. Die
zulassigen Beulspannungen werden uber analytische Gleichungen ermittelt.
Und schlielich ndet in der dritten Stufe (DS3) eine Dimensionierung mit gradi-
entenbasierten Optimierungsalgorithmen statt, wobei die Restriktionen in dieser Stufe
aus der Aeroelastik stammen. Die Entwurfsvariablen sind in gleicher Weise deniert,
wie in DS2. Als untere Schranke fur die Entwurfsvariablen x und als Startentwurf
werden die Optimierungsergebnisse von DS2 verwendet. Durch die Festlegung der un-
teren Schranke fur die Entwurfsvariablen kann in dieser Stufe nur noch Material hin-
zugefugt bzw. Wanddicken erhoht werden. Dadurch lasst sich aber auf einfache Weise
der Einuss der Restriktionen aus der Aeroelastik auf den Strukturentwurf untersu-
chen. Mit der Berucksichtigung der Restriktionen aus der Aeroelastik soll ein Entwurf
erzielt werden, der auch die Zulassungsanforderungen erfullt, die besagen, dass Rude-
rumkehr und Divergenz innerhalb der Stabilitatsenveloppe nicht auftreten durfen. Bei
Flugzeugugeln mit ruckwartig gepfeilten Flugeln ist die Steuerachenwirksamkeit von
Bedeutung, wahrend die Divergenz bei vorwartsgepfeilten Flugeln eine Rolle spielt. Fur
die Formulierung der entsprechenden Restriktionen wird der sogenannte Kniepunkt der
Stabilitatsenveloppe betrachtet. Da bei gangigen Verkehrsugzeugen mit einer Reisege-
schwindigkeit vonMa=0.78 bisMa=0.85 dieser Punkt fast oder gleichMa=1.0 aufweist,
ist das unkorrigierte DL-Modell und damit die DLM als aerodynamisches Verfahren in
diesem Geschwindigkeitsbereich nicht mehr geeignet. Daher wird exemplarisch fur die
Ruderwirksamkeitsrestriktion eine Methode entwickelt, bei der der Rollbeiwert Cl;a mit
einem Polynom als Funktionen c und c? approximiert wird. Bei dieser Methode wird
fur eine niedrigere Machzahl ein Rollbeiwert Cl;a als Restriktion gA deniert und eine
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untere Schranke von gA uber c
? so ermittelt, dass die approximierte Ruderwirksamkeit
am Kniepunkt groer oder gleich Null ist.
Mit dem dreistugen Dimensionierungsprozess wird die klassische schnittlastenba-
sierte Dimensionierung kombiniert mit den State of the Art Methoden der Struktur-
optimierung, wobei die Vordimensionierung einen guten Startentwurf fur die Dimensio-
nierung in DS2 liefert.
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Wanddicken nach
DS2
zusätzliche Aufdickung
in DS3
DS1: Empirisch Analytische Vordimensionierung mit Schnittlasten
DS2: Gradientenbasierte Dimensionierung mit Knotenlasten und Spannungs- und
Beulrestriktionen
DS3: Gradientenbasierte Dimensionierung mit Aeroelastik Restriktionen
(Ruderwirksamkeit, Divergenz)
Entwurfsaufgabe:
Entwurfsparameter: Wanddicken t von Deckhaut, Holmen und
Rippen, Querschnittsflächen A Stringer und
Holmgurte
Randbedingungen Zulässige Materialspannungen,
Fertigungsrandbedingungen
Parametrisierung: Abmaße der Stringer, Holmgurte und inneren
Versteifungen als Funktion der Wanddicke und
Querschnittsflächen
Ausgabe: FE-Modell entsprechend der Dimensionierung
Entwurfsaufgabe
Zielfunktion f: Strukturmasse tragender Flügelkasten
Restriktionen g: Divergenz- und/oder Ruderwirk-
samkeitsrestriktion über
Polynomapproximation
Entwurfsvariablen x: Wanddicken t aus FE-Modell der Deck-
häute, Holme und Rippen; Startentwurf
und untere Schranke Optimalentwurf aus
DS2
{ }
* *
2 0 2( ) ( ) 0; mit ( ), ( ),DS o A D DSMin f £ £ £ =x g x x x x g x g x x x
{ } 0 DS1( ) ( ) 0; mit ( ), ( ), ( ),u o O U BMin f £ £ £ =x g x x x x g x g x g x x xEntwurfsaufgabe
Zielfunktion f: Strukturmasse tragender Flügelkasten
Restriktionen g: zulässige Materialspannungen,
Beulsicherheit
Entwurfsvariablen x: Wanddicken t aus FE-Modell der Deck-
häute, Holme und Rippen, Startentwurf
Ergebnis aus DS1, untere Schranke
nach Fertigungsrandbedingungen
= ( ), = ( ), = ( )h s h tD x max t b zul St D St H z y max t b zult f M ,h , ,c , A f t ,d t f F ,M ,h , ,c ,
Abbildung 5.5: Ablauf dreistuger Dimensionierungsprozess
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Im nachfolgenden Kapitel wird der Einuss der statischen aeroelastischen Anforderun-
gen beim Strukturentwurf anhand von Entwurfsstudien zu drei verschiedenen Flug-
zeugugeln untersucht. Dies sind die Flugel der D150-, der NASA-CRM- und der
iGREEN-Konguration. Fur den Basisentwurf und die verschiedenen Parametervaria-
tionen kommt der parametrische Entwurfsprozess unter Verwendung der Simulationsmo-
dellbausteine zum Einsatz. Die Parameter aus folgenden Bereichen des Basisentwurfs
werden im Rahmen der Entwurfsstudien variiert:
 Flugelgeometrie (z.B. Flugelpfeilung, Streckung, Flache, Verdrehungsverteilung)
 Konstruktionskonzept des Flugelkastens (z.B. Orientierung der Stringer und Holm-
lagen)
 Querrudergroe und Position
 Aerodynamikmodellparameter (mit und ohne Korrekturfaktoren)
 Optimierungsmodell (Entwurfsvariablen, Restriktionen)
Je Anwendungsbeispiel werden zunachst die wesentlichen Parameter der Kongura-
tion und das Parametrisierungskonzept fur die verschiedenen Simulationsmodellbau-
steine erlautert. Daran schliet sich die Darlegung der Ergebnisse zum Basisentwurf
an. Schlielich werden die Resultate der jeweiligen Parametervariationen dargestellt,
verglichen und interpretiert.
Die Auswahl der drei Anwendungsbeispiele zeigt, dass die in der Arbeit durchgefuhr-
ten Untersuchungen zum Einuss der statischen aeroelastischen Anforderungen auf den
Strukturentwurf von Flugzeugugeln kleine und groe, aktuell gangige Verkehrsugzeug-
typen sowie mit dem iGREEN-Flugel, eine ungewohnliche Konguration umfassen. Die
iGREEN-Konguration hat vorwartsgepfeilte Flugel.
Ferner geht es auch um die Darstellung des weitreichenden Entwurfsraums, den das
entwickelte Parametrisierungskonzept in Verbindung mit dem Entwurfsprozess erlaubt.
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IGES Geometrie (CPACS)
FEM Triebwerk/Triebwerksgondel
Abbildung 6.1: IGES-Geometrie der D150-Konguration entsprechend dem CPACS-
Datensatz mit dem FE-Modell der Triebwerksgondel und des Triebwerks
aus den Simulationsmodellbausteinen
6.1 Flugel der D150-Konguration
Beim ersten Anwendungsbeispiel handelt es sich um den Flugel der D150-Konguration,
die im Rahmen des DLR-Projektes VAMP entwickelt wurde [206] (siehe Abbildung
6.1). Die D150-Konguration ist hinsichtlich der Geometrie und der Transportaufgabe
vergleichbar mit dem Airbus A320-200. Vom Hersteller veroentlichte Daten, z.B. uber
die Internetseite von Airbus, und Eingabedaten fur das Vorentwurfsprogramm PrADO
zum Anwendungsbeispiel Airbus A320 werden fur die D150-Konguration verwendet
[136]. Weitere Flugzeugdaten bzw. Parameter, die fur die Untersuchungen notig sind,
wurden im DLR-Projekt VAMP deniert oder werden innerhalb der vorliegenden Arbeit
festgelegt.
Fur den Flugel der D150-Konguration soll insbesondere der Einuss der Querru-
derwirksamkeit auf den Strukturentwurf auch bei weitreichenden Planformvariationen
untersucht werden. Bei den Parametervariationen handelt es sich im Wesentlichen um
die im Projekt VAMP durchgefuhrte Parameterstudie, bei der 18 verschiedene Plan-
formvariationen betrachtet wurden, drei Flugelstreckungen AR kombiniert mit je sechs
verschiedenen Flugelachen SA [4]. Wahrend bei der Parameterstudie im Projekt VAMP
das verwendete Konstruktionskonzept fur den tragenden Flugelkasten einfach gehalten
war (z.B. Rippen in Stromungsrichtung, keine gerichteten Stringer, Holmlagen mit kon-
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stantem prozentualen Abstand uber die Spannweite) ist das Strukturkonzept der nach-
folgenden Studie moglichst konstruktionsnah. Es orientiert sich u.a. an Abbildungen
zum A320 aus dem von Airbus oentlich zuganglich gemachten Maintenance Facility
Planning Manual (MFP Manual) [155].
6.1.1 Allgemeine Flugzeugparameter
In der Tabelle 6.1 sind die allgemeinen Flugzeugparameter der D150-Konguration auf-
gelistet. Die Bemessungsreisegeschwindigkeit VC bzw. Bemessungsreisemachzahl MC
werden den maximalen operationellen Geschwindigkeiten VMO und MMO gleichgesetzt.
Die Werte fur VMO und MMO wiederum sind fur den Airbus A320 im Type-Certicate
Data Sheet der EASA zu nden [1]. Die Bahnneigungsgeschwindigkeit VD kann uber das
Diagramm des Arbeitsblattes LTH BM 32 100-05 des Luftfahrttechnischen Handbuchs
(LTH) abgeschatzt werden, und die Bahnneigungsmachzahl folgt mit MD = MC + 0:07
den Acceptable Means of Compliance AMC 25.335(b)(2) der Zulassungsvorschriften
CS25.
Marginale Abweichungen bei den Massen der D150-Daten gegenuber denen von Air-
bus zum A320 liegen darin begrundet, dass einige Flugzeugparameter, z.B. die maximale
Startmasse mST , Ergebnisgroen der im Projekt VAMP entwickelten Konzeptentwurfs-
berechnungsverfahren sind. Sie sind nicht vorgegeben oder vom A320 ubernommen
worden.
6.1.2 Parametrische Modelle
Nachfolgend wird die parametrische Modellierung mit den Simulationsmodellbausteinen
erlautert. Eine Ubersicht zu den parametrischen Modellen ist in Abbildung 6.2 darge-
stellt.
Flugelgeometrie
Die Flugelgrundrissgeometrie entspricht den im DLR-Projekt VAMP bereitgestellten
Daten fur die D150-Konguration, die im CPACS Format gegeben sind. Die drei verwen-
deten Prole fur die vier Prolschnitte, mit denen die Planformgeometrie aufgebaut wird,
stammen aus der Geometrie der DLR-F6-Konguration. Die DLR-F6-Konguration ist
ahnlich der Geometrie des Airbus A320 und wurde in den 1980er Jahren als oentlich
freigegebene Geometrie fur aerodynamische Untersuchungen entwickelt [26] (siehe auch
Abbildung 6.2b und c).
Aerodynamikmodell
Das Aerodynamikmodell ist ein Panelmodell fur die Doublet Lattice Methode (DLM).
Fur den Flugel besteht es aus sechs Makroachen, eines fur den Flugelmittelkasten, eines
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Tabelle 6.1: Allgemeine Flugzeugparameter zur D150-Konguration
Parameter Wert
Geometrie Flugel
Flugelache SA 122.3 m
2
Spannweite b 33.91 m
Streckung AR 9.402
Zuspitzung  0.246
Flugelpfeilung '0%, '25%, '50% 27.541°, 24.944°, 17.152°
Geometrie Hohenleitwerk
Hohenleitwerksache SHLWA 30.98 m
2
Spannweite bHLW 12.45 m
Streckung ARHLW 5.0
Zuspitzung HLW 0.33
Pfeilung 'HLW0% , '
HLW
25% , '
HLW
50% 32.4°, 27.56°, 22.73°
Massen und Schwerpunktlage
Betriebsleermasse mBL 43712 kg
Maximale Startmasse mST 73365 kg
Maximale Kraftstonullmasse mLt 62962 kg
Vordere und hintere Schwerpunktlage in %MAC 10-45%
Entwurfsgeschwindigkeiten und Flughohen
Reiseugmachzahl MaReise 0.78
Bemessungsreisegeschwindigkeit VC , -machzahl MC 180 m/s, 0.82
Bahnneigungsuggeschwindkgkeit VD, -machzahl MD 209 m/s, 0.89
Reiseughohe hReise 10000 m
Maximale Flughohe hmax 12500 m
Material
Aluminum:
E-Modul E 7.5 · 106 N/m2
G-Modul G 2.85 · 106 N/m2
Dichte  2800 kg/m3
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b) 4 Profilschnitte c) Flügelgeometrie
(2 Segmente)
f) FE-Modell Flügelkasten,
Massenmodel,Kondensa-
tion
e) Aerodynamikmodell (DLM) g) Lastreferenzachse und
Massenmodell
d) Geometrie Flügelkasten
h) Optimierungsmodell i) Massenmodell Kraftstoff j) Nichtstrukturelle Massen +
Sekundärmassen
g
x
a) Flügelkastenkonstruktion
HH1
Abbildung 6.2: D150-Modelle der Parametrisierung
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fur den Flugelabschnitt zwischen Flugelmittelkasten bis zur Flugelknickstelle, eines von
der Knickstelle bis zum Querruder, ein Panel fur das Querruder und eines davor, sowie
eine Makroache im Anschluss an das Querruder bis zur Flugelspitze.
Insgesamt ist das Panelmodell aus 702 sogenannten aerodynamischen Boxen aufge-
baut. Es ndet eine Korrektur des DL-Modells uber die W2GJ Matrix statt. Darin
wird streifenweise der ermittelte Neigungswinkel der Prolsehne als Korrekturparame-
ter uber die W2GJ Matrix den aerodynamischen Boxen zugeordnet. Neben dem rechten
Flugel ist auch das Hohenleitwerk als aerodynamische Auftriebsache modelliert, da es
zum Trimmen bei der Simulation der Manoverlasten verwendet wird. Das Hohenleitwerk
besteht aus 80 aerodynamischen Boxen (siehe auch Abbildung 6.2e).
Konstruktion tragender Flugelkasten
Der Flugelkasten wird durch einen vorderen und einen hinteren Holm begrenzt. Der
vordere Holm besteht aus den zwei Holmabschnitten VH1 und VH2, mit der Knicks-
telle am Ubergang vom Flugelmittelkasten zum Flugelkasten. Der hintere Holm weist
drei Knickstellen auf und ist somit aus vier Holmabschnitten zusammengesetzt (HH1-
HH4). Der vordere Holmabschnitt VH1 des Flugelmittelkastens liegt 10.13% von der
Vorderkante entfernt, wahrend er im Holmabschnitt VH2 eine Positionierung von der
Vorderkante von 10.13% (Anfang) bis 30.6% (Ende) hat. Damit ist er nahezu parallel
zur Vorderkante des Flugels positioniert.
Der hintere Holmabschnitt HH1 im Flugelmittelkasten ist 54.64% von der Vorderkante
entfernt. Der weitere Holmabschnitt HH2 hat einen Abstand von 54.64% (Anfang) bis
58.04% (Ende), der nachste Holmabschnitt HH3 von 58.04% bis 58.87% und der letzte
Holmabschnitt HH4 von 58.87% bis 58.95%. Die Rippen R1-R4 verlaufen in Stromungs-
richtung und sind am vorderen Holmabschnitt VH1 uber die Parameterkoordinate u6
positioniert. Alle weiteren Rippen sind uber die Parameterrichtung u7 am zweiten Ab-
schnitt des vorderen Holmes (VH2) in ihrer Position festgelegt. Die Rippen R7-R11 sowie
Rippe R30 verlaufen in Stromungsrichtung, wahrend die Rippen R12-R29 senkrecht zum
vorderen Holm ausgerichtet sind. Die Stringer verlaufen im Flugelmittelkasten parallel
zum vorderen bzw. hinteren Holm, wahrend sie im Flugelkasten parallel zum Holmab-
schnitt HH4 orientiert sind. Die Anzahl der Stringer betragt im Flugelmittelkasten und
am Ubergang Flugelmittelkasten-Flugelkasten 17, an der Flugelkastenspitze sind es noch
drei Stringer. In Abbildung 6.2a ist die Parametrisierung der Holme, Rippen und Strin-
ger mit den jeweiligen Parameterkoordinaten ui dargestellt und in Abbildung 6.2d das
Geometriemodell des Flugelkastens zusammen mit der aueren Flugelgeometrie.
FE-Modell Flugelkasten
Das FE-Modell des Flugelkastens (Oberseite, Unterseite, Holme, Rippen) besteht aus
9903 Elementen und 4107 Knoten. Bei den Elementen handelt es sich um Schalenele-
mente fur die Beplankung der Deckhaut, Holme und Rippen. Balkenelemente werden als
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Versteifungen auf der Ober- und Unterseite der Deckhaut (Stringer) sowie der Holme
(Holmgurte) modelliert. Weitere Balkenelemente werden als innere Versteifungen der
Rippen und Holme eingesetzt. Das verwendete Material ist Aluminium (siehe Abbil-
dung 6.2f).
Die Lastreferenzachse (LRA) besteht aus zwei Abschnitten. Der erste Abschnitt
verlauft im Flugelmittelkasten. Daran schliet sich der zweite Abschnitt bis zur Flugel-
spitze an. Die FE-Knoten der Lastreferenzachse liegen in der Rippenebene. Fur die
begrenzenden Rippen der Lastreferenzabschnitte liegen sie bei den Parameterkoordina-
ten (u = 0:5; v = 0:5). Somit liegt die LRA in der Nahe der elastischen Achse.
Triebwerk und Pylon
Der Flugel hat ein Triebwerk bei yT=5.755 m zwischen den Rippen R10 und R11. Die
Schwerpunktkoordinate fur das Triebwerk CFM56 von General Electric wird aus Ab-
bildungen des Maintenance Facility Planning (MFP) Handbuchs zum Airbus A320 ab-
geschatzt. Es wird angenommen, dass die x-Position des Triebwerksschwerpunktes bei
ca. der 40% Triebwerkslange liegt. Fur die z-Position wird die z-Position der Drehachse
des Triebwerks angenommen. Der Pylon ist mit Balkenelementen mit einem Vierkan-
trohrquerschnitt modelliert. Die aueren Abmae des Vierkantrohres und die Wanddi-
cken sind so festgelegt, dass sich die strukturdynamischen Eigenschaften an vergleichbare
Strukturmodelle orientieren (siehe u.a. [105]). Eine systematische Dimensionierung des
Pylons wird in der vorliegenden Arbeit nicht vorgenommen, da die strukturellen Eigen-
schaften des Pylons nicht betrachtet werden sollen. Der Pylon ist mit vier Balkenele-
menten uber die vorderen und hinteren unteren Eckpunkte der Rippen R10 und R11
mit dem Vorder- und Hinterholm des Flugelkastens verbunden (siehe Abbildung 6.2f).
Strukturelle und nicht-strukturelle Massen des Flugels
Das Massenmodell fur den Flugel setzt sich aus den Massen des Flugelmittelkastens,
des Flugelkastens sowie der Vorderkanten- und Hinterkantenklappen zusammen. Die
Flugelkastenmasse besteht aus der Masse des FE-Modells fur den Flugelkasten, wie
oben kurz beschrieben, sowie zusatzlicher abgeschatzter Massen. Diese berucksichtigen
weitere Massen, die durch die Anbringung des Triebwerks, den Flugel-Rumpf-Ubergang
und infolge des Landestoes notig sind. Die zusatzliche Strukturmasse durch den Lan-
desto wird uber eine statistikbasierte Abschatzung berucksichtigt. Dazu kommt noch
eine pauschale Beaufschlagung der Wanddicken der Schalenelemente des Flugelkastens
um 1mm, um Fertigungsrandbedingungen zu berucksichtigen.
Neben der Masse des Flugelkastens werden auch die Massenmodelle fur die Vorder-
und Hinterkantenklappen aufgebaut. An der Vorderkante sind sogenannte Vorugel
(engl. slats) fur den Hochauftrieb im niedrigen Geschwindigkeitsbereich angebracht.
Entsprechend [190] wird ein spezisches Flachengewicht von 26.27 kg/m2 angenommen,
bezogen auf die projizierte Flache der Vorderkante. An der Hinterkante sind zwei Hoch-
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auftriebsklappen vorgesehen, eine bis zur Flugelknickstelle, die andere von der Flugel-
knickstelle bis zum Querruder. Das nach [190] ermittelte spezische Gewicht betragt
19.09 kg/m2. Fur das Querruder wird ein Flachengewicht von 18.69 kg/m2 ermittelt.
Diese spezischen Flachengewichte beziehen sich ebenfalls auf die projizierte Flache der
Klappen.
Fur die Klappen und die zusatzliche pauschale Wanddicke von 1 mm fur den Flugel-
kasten bzw. Flugelmittelkasten werden gesonderte FE-Modelle mit Schalenelementen
aufgebaut, mit der Moglichkeit, wie beim Flugelkasten, abschnittsweise Massen zu er-
mitteln. Dadurch wird eine moglichst verteilte Modellierung der Masse erzielt. Nach
Ermittlung der jeweiligen projizierten Flachen werden die Wanddicken der FE-Modelle
fur die Klappen angepasst. Abschnittsweises werden die Massenparameter ermittelt und
die Massen in die Lastreferenzachsenknoten integriert (siehe dazu auch Abbildung 6.2g
und j).
Massenmodelle Kraftsto
In gleicher Weise wie beim Airbus A320 hat auch der Flugel der D150-Konguration
drei Tanks, einen zentralen Tank, der sich im Flugelmittelkasten bendet (Rippen R1-
R4), einen inneren Flugeltank (Rippen R4-R18) und einen aueren Flugeltank (Rippen
R18-R25). Das gesamte Tankvolumen pro Flugel betragt 11625 l bzw. 9118 kg bei einer
Kraftstodichte von KS = 0:785 kg/dm
3. Die Masse bzw. das Volumen wird ermittelt,
indem ein Massenmodell fur die zu 100% gefullten Kraftstotanks aufgebaut wird. Dies
berucksichtigt auch die 85%-ige Ausnutzung des zur Verfugung stehenden Volumens
nach [142]. In Abbildung 6.3 sind zwei unterschiedliche Kraftstokongurationen fur
die gleiche Menge Kraftsto abgebildet, um zu zeigen, dass die gleiche Kraftstomasse
unterschiedlich verteilt sein kann. Fur die Lastanalyse wird das Kraftstomassenmodell
aus Abbildung 6.3 a) gewahlt. Dort sollen die Massen moglichst weit innen liegen, um
den entlastenden Eekt der Masse so gering wie moglich zu halten. Das Kraftstomas-
senmodell aus Abbildung 6.3b) wird fur die 1g Trimmanalyse bei Reiseugbedingungen
am Ende des Entwurfsprozesses verwendet. Dort liegen die Massen moglichst weit auen,
um den positiven Eekt der Entlastung der Struktur durch die Massentragheitskrafte
auszunutzen und so moglichst wirtschaftliche Flugbedingungen herzustellen (siehe auch
Abbildung 6.2i).
Dimensionierungsparameter und Optimierungsmodell
Die Dimensionierung folgt dem im Abschnitt 5.3 dargelegten Dimensionierungsprozess
mit drei Dimensionierungsschritten, wobei im letzten Dimensionierungsschritt DS3 der
Rollbeiwert Cl;a als Restriktion deniert ist, um die Ruderwirksamkeit bei der Dimen-
sionierung zu berucksichtigen. Die Tabelle 6.2 gibt eine Ubersicht zu den Entwurfs-
freiheiten der ersten Dimensionierungsstufe DS1 sowie den Optimierungsmodellen von
DS2 und DS3, mit der Denition der Entwurfsvariablen x, der Restriktionen g und der
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a) b)
Abbildung 6.3: Massenmodelle fur 50% Kraftsto, a) innen verteilter Kraftsto, b) au-
en verteilter Kraftsto
Zielfunktion f (siehe auch Abbildung 6.2h).
Bei den Spannungsrestriktionen gO und gU fur die Ober und Unterseite im zweiten
Dimensionierungsschritt DS2 werden Werte entsprechend den Empfehlungen nach [190]
deniert. So wird fur die Flugeloberseite ein Wert fur die von-Mises-Spannung von
246 MPa nach zul = 400 · 10
6(mStg=10
6)0:25 fur gO festgelegt. Auf der Flugelunterseite
wird fur gU eine maximale von-Mises-Spannung von 233 MPa deniert. Dieser Wert
wird auch fur die Rippen und Holme verwendet. Weiterhin sind bei der Wanddickenop-
timierung Beulrestriktionen gB deniert.
Im dritten Dimensionierungsschritt DS3 ist der Rollbeiwert Cl;a die Restriktion, um
ausreichende Querruderwirksamkeit innerhalb der Stabilitatsenveloppe sicherzustellen.
Die untere Grenze von Cl;a ist so gewahlt, dass fur die Querruderwirksamkeit "eff im
Kniepunkt "eff > 0 gilt. Dazu wird die in Unterabschnitt 2.2.5 erlauterte Methode mit
der Polynomapproximation von Cl;a mit c
? angewandt.
6.1.3 Lastfalle
Fur die Dimensionierung werden als Lastfalle quasi stationare symmetrische Abfang-
manover bei nz=2.5 g und einer nach Gleichung 4.46 ermittelten Nickgeschwindigkeit
_ fur vier Flugpunkte der VC=MC und VD=MD Enveloppen sowie vier Massenkongu-
rationen ausgewahlt. Die Flugpunkte entsprechen den Punkten C und D im Manover
v-n-Diagramm, jeweils fur die Hohe h = 0 und die Hohe bei der sich die VC undMC bzw.
die VD und MD Abschnitte schneiden. Bei den vier Massenkongurationen handelt es
sich um eine Konguration mit minimaler operationeller Masse mBL und eine mit ma-
ximaler Startmasse mST , jeweils fur eine vordere und eine hintere Schwerpunktlage. Bei
den mST Kongurationen wird das Massenmodell fur den Kraftsto (Masse mK) ent-
sprechend Abbildung 6.3a) verwendet. In Tabelle 6.3 sind die wesentlichen Parameter
der Lastfalle aufgelistet.
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Tabelle 6.2: Ubersicht zur Anzahl der Dimensionierungsparameter (DS1) bzw. Optimie-
rungsmodellparameter (DS2, DS3) der D150-Konguration
Beschreibung DS1 DS2 DS3
Zielfunktion (nur DS2, DS3)
Masse Flugelkasten 0 1 1
Entwurfsbereiche (DS1) / Entwurfsvariablen (DS2, DS3)
Dicke Schalenelemente Flugelkasten Oberseite 29 269 269
Dicke Schalenelemente Flugelkasten Unterseite 29 269 269
Querschnittsache Balkenelemente Stringer 29 0 0
Dicke Schalenelemente Holme 29 58 58
Querschnittsache Balkenelemente Holmgurt 29 0 0
Dicke Schalenelemente Rippen 30 30 30
Total 175 626 626
Zulassige Spannungen (DS1), Restriktionen (DS2, DS3)
von-Mises-Spannung Oberseite (246 MPa) 1 40128 0
von-Mises-Spannung Unterseite (233 MPa) 1 40096 0
von-Mises-Spannung Holme, (246 MPa) 1 22272 0
von-Mises-Spannung Rippen (246 MPa) 1 30912 0
Beulspannung Druckbeulen Ober- und Unterseite 29 0 0
Ermudungsspannung Ober- und Unterseite 1 0 0
Sicherheitsfaktor Druckbeulen Ober- und Unterseite 0 40112 0
Sicherheitsfaktor Schubbeulen Holme 0 11136 0
Sicherheitsfaktor Schubbeulen Rippen 0 15456 0
Rollbeiwert infolge Querruderausschlag 0 0 1
Total 34 200112 1
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Tabelle 6.3: Lastfalle fur die D150-Konguration
ID Ma h [m] v [kn] q1 [Pa] m [kg] mK [kg] xcg [m] nz _ [1/rad]
1 0.529 0 350 19857 77590 11579 15.89 2.5 0.0420
2 0.614 0 406 23290 77590 11579 15.89 2.5 0.0362
3 0.820 7490 334 18043 77590 11579 15.89 2.5 0.0322
4 0.890 6580 386 23290 77590 11579 15.89 2.5 0.0292
5 0.529 0 350 19857 42802 0 15.89 2.5 0.0420
6 0.614 0 406 23290 42802 0 15.89 2.5 0.0362
7 0.820 7490 334 18043 42802 0 15.89 2.5 0.0322
8 0.890 6580 386 23290 42802 0 15.89 2.5 0.0292
9 0.529 0 350 19845 77590 11579 16.94 2.5 0.0420
10 0.614 0 406 23290 77590 11579 16.94 2.5 0.0362
11 0.820 7490 334 19845 77590 11579 16.94 2.5 0.0322
12 0.890 6580 386 23290 77590 11579 16.94 2.5 0.0292
13 0.529 0 350 19845 42802 0 16.94 2.5 0.0420
14 0.614 0 406 23290 42802 0 16.94 2.5 0.0362
15 0.820 7490 346 19845 42802 0 16.94 2.5 0.0322
16 0.890 6580 375 23290 42802 0 16.94 2.5 0.0292
6.1.4 Ergebnisse Basisentwurf
Nachfolgend werden die Ergebnisse fur den Basisentwurf des D150-Flugels dargestellt.
Der ruckgefuhrte Entwurfsprozess zeigt Konvergenz beim Flugelgewicht mF und der Er-
zielung der jig-shape Flugelgeometrie in weniger als 10 Iterationen. Die Flugelgeometrie,
also auch die jig-shape Geometrie, wird, wie im vorherigen Unterabschnitt erlautert, uber
die Vorder- und Hinterkantenpunkte von vier ausgewahlten Prolschnitten aufgebaut.
Ein konvergiertes Flugelgewicht lasst sich allerdings nicht mit ublichen Abbruchkrite-
rien erzielen, wie diese z.B. bei der Dimensionierung mit gradientenbasierten Optimie-
rungsalgorithmen verwendet werden. So liegt das Standardabbruchkriterium bei den
Optimierern von MSC.Nastran bei 1 · 10 3 fur die relative Anderung der Zielfunktion f .
Bei zehn Durchlaufen des Entwurfsprozesses betragt die durchschnittliche relative
Abweichung der Flugelkastenmasse der Iterationen sechs bis zehn bei 3:81 · 10 3. Die
Konvergenz der z -Positionen der Vorder- und Hinterkantenpunkte liegt in der gleichen
Groenordnung, wenn 1m als Bezugsgroe fur die relative Anderung von z angesetzt
wird (siehe Abbildung 6.4). Bei einer Erhohung der Anzahl der Durchlaufe durch den
Entwurfsprozess lasst sich auch keine wesentliche Anderung der oben angegebenen Kon-
vergenzwerte erzielen. Allerdings erscheint es vertretbar trotz eines Wertes von ca.
4:0 · 10 3 relativer Abweichung von einer hinreichenden Konvergenz des Entwurfspro-
zesses zu sprechen.
Die Dimensionierung des tragenden Flugelkastens mit dem dreistugen Dimensio-
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Abbildung 6.4: a) Historie der absoluten Anderung der z-Koordinaten der Punkte P7
und P8, b) Verdrehung der vier Prolschnitte zu Beginn und nach 10
Iterationen
nierungsprozess hat also ein hinreichendes Konvergenzverhalten (siehe Abbildung 6.5).
So konvergiert der Entwurf in der Dimensionierungsstufe 2 (DS2), in der Spannungs-
und Beulsicherheitsrestriktionen deniert sind, nach weniger als 10 Iterationen. Die
nachgeschaltete Dimensionierung mit nur einer Restriktion, dem Querruderbeiwert Cl;a ,
benotigt 20 Iterationen. Es wurde jeweilig der Optimierungsalgorithmus
"
Modied Me-
thod of Feasible Direction\ (MMFD) verwendet. Die Arbeitsweise des MMFD, sowie
die von zwei weiteren Optimierungsalgorithmen, sind in Unterabschnitt 5.2.2 dargelegt,
wobei sich der MMFD als der geeignetste Optimierer herausgestellt hat. Die anderen
genannten Optimierer SLP und SQP haben entweder kein Konvergenzverhalten gezeigt
oder erst nach einer wesentlich hoheren Iterationsanzahl zu einem Optimum gefuhrt.
Die ermittelte Flugelmasse liegt noch ca. 26% unterhalb der von Airbus im LTH
angegebenen Flugelmasse mit 4524 kg ([127]). Allerdings liegt auch die im LTH statis-
tikbasiert ermittelte Flugelmasse ca. 20% unter der des Airbus A320. Die Grunde fur
die Unterschiede konnen darin liegen, dass die Dimensionierung einer Struktur vor uber
25 Jahren noch wesentlich konservativer war (z.B. zulassige Spannungen). Weiterhin
basiert die Ermittlung der Sekundarstruktur nur auf empirischen Formeln. Zudem sind
Anforderungen aus der Fertigung (z.B. Mindestwanddicken) und die Abschatzung der
nicht-tragenden Struktur (z.B. zusatzliche Beschlage) mit Unsicherheit behaftet. Eine
weitere Ursache fur die geringere Flugelmasse kann an der vergleichsweise geringen An-
zahl der Lastfalle liegen. So werden zum Beispiel keine Boenlasten ermittelt und bei der
Dimensionierung berucksichtigt.
In Abbildung 6.7 sind die von-Mises-Spannungen fur den Lastfall 4 fur die Flugel-
struktur nach der Vordimensionierung mit Schnittlasten (DS1) und nach der Dimen-
sionierungsoptimierung nach DS2 und DS3 dargestellt. Die Spannungen nach der Vor-
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Abbildung 6.5: Historie a) Flugelkastenmasse je Dimensionierungsstufe, b) Strukturdi-
mensionierung Stufe DS2 und Stufe DS3 bei Iteration 10
dimensionierung uberschreiten die zulassigen Spannungen um fast 20% auf der Flugel-
oberseite im Bereich des Flugel-Rumpfubergangs. Ansonsten sind die Spannungen fur
die vordimensionierte Struktur im Bereich der angegebenen zulassigen Spannungen.
Die Dimensionierungsoptimierung DS2 fuhrt zu einer Verstarkung des Bereichs am
Flugel-Rumpfubergang. Im weiteren fuhren die groeren Entwurfsfreiheiten bei der Di-
mensionierungsoptimierung des Flugels in DS2 zu einer Wanddickenverteilung, bei der
insbesondere an der Flugelknickstelle eine erhohte Materialdicke auftritt.
Um festzustellen, welche Bereiche des Flugelkastens hinsichtlich lokalen Beulens di-
mensioniert werden, wurde fur den Ausgangsentwurf im letzten Iterationsschritt zunachst
eine Dimensionierung alleinig mit Spannungsrestriktionen durchgefuhrt. Die erzielten
Wanddicken wurden dann als untere Grenze fur eine darauf folgende Dimensionierung
deniert, bei der als Restriktion nur lokales Beulen berucksichtigt wurde. Somit werden
in diesem Dimensionierungsschritt nur die Elemente aufgedickt, bei denen die Beulre-
striktion verletzt ist. Die Dimensionierung mit den Spannungsrestriktionen ergibt ein
Flugelkastengewicht von 1965.02 kg. Die anschlieende Dimensionierung mit Beulre-
striktionen fuhrt zu einem Gewicht von 2021.75 kg. Somit ist die Berucksichtigung der
Beulrestriktionen mit einem Massenaufwuchs von 56.73 kg verbunden. Die Bereiche, die
entsprechend aufgedickt werden, sind in Abbildung 6.9 dargestellt. So ist die Beulrestrik-
tion insbesondere im Auenbereich der Flugeloberseite, bei den Rippen am Flugelknick
und bei den Holmen im Innenbereich wirksam. Da in der Praxis weitere Beulkriterien
bei der Dimensionierung angewendet werden, z.B. Beulen des Hautfeldes zwischen zwei
Rippen oder die Druckstabilitat der Stringer (siehe u.a. [28] und [164]), ist mit einem
weiteren Massenaufwuchs zu rechnen. In der vorliegenden Arbeit sollte Beulen als Re-
striktion prinzipiell in der Dimensionierungsoptimierung berucksichtigt werden, um so
die Bereiche zu ermitteln, die insbesondere hinsichtlich Beulens zu dimensionieren sind.
139
6 Anwendungsbeispiele
Tabelle 6.4: D150 Flugelmassen nach 10 Iterationen des Entwurfsprozesses
Parameter Wert
Flugelkasten
FEM Masse Flugelkasten mFK mit Schnittlastendimensionierung 2039.5 kg
Masse Flugelkasten nach Optimierung mit Spannungs- und Beulre-
striktionen
2013.0 kg
Masse Flugelkasten FEM nach Optimierung mit Ruderwirksam-
keitsrestriktion
2229.0 kg
zusatzliche Masse durch Fertigungsrandbedingungen (z.B.
Ubergange) nach [190]
261.9 kg
zusatzlichen Masse durch Flugel-Rumpfubergang [190] 39.8 kg
zusatzliche Masse durch Anbringung des Triebwerks [190] 137.2 kg
zusatzliche Masse durch Landestolasten nach [190] 120.7 kg
Gesamtmasse Flugelkasten 2787.2 kg
Klappen
Vorderkantenklappe 173.2 kg
zwei Hinterkantenklappen 333.1 kg
Querruder 33.16 kg
gesamter Flugel
Gesamtmasse Flugel mF 3293.6 kg
Einuss Querruderwirksamkeitsrestriktion
Die Dimensionierung des Flugelkastens in der dritten Dimensionierungsstufe DS3 fuhrt
zu einer Erhohung des Strukturgewichts von 216 kg, um ausreichende Querruderwirk-
samkeit zu erzielen. Abbildung 6.6c zeigt den Bereich, in dem die Flugelkastenstruktur,
ausgehend vom Querruder, diagonal nach innen auf der Ober- und Unterseite bis zum
vorderen Holmabschnitt VH2 durch Erhohung der Wanddicke verstarkt wird. An den
hinteren Holmabschnitten HH3 und HH4 sind die groten Aufdickungen festzustellen.
Der Vorderholmabschnitt VH2 wird nur in geringem Umfang aufgedickt.
6.1.5 Parameterstudie - 18 Planformvariationen
Im Rahmen des DLR-Projektes VAMP (2009-2012) wurde fur die D150-Kongura-
tion eine Parameterstudie mit 18 Planformvariationen durchgefuhrt, um uber einen
multidisziplinaren Entwurfsprozess zu einer Gesamtbewertung der 18 resultierenden
Flugzeugkongurationen zu gelangen. Mit der nachfolgenden Parameterstudie soll der
schon im vorherigen Abschnitt festgestellte Einuss der Ruderwirksamkeitsanforderun-
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gen beim Strukturentwurf insbesondere im Hinblick auf Flugelgrundrissvariationen un-
tersucht werden.
Bei den 18 Planformvarianten handelt es sich um Flugel, die wie die D150-Konguration
die gleiche Pfeilung und die gleichen Prole an den vier Prolschnitten haben. Variiert
werden die Streckung AR (engl. aspect ratio) und die Flugelache SA. Die 18 Varianten
setzen sich aus einer Kombination von drei Werten fur AR (8, 9.396 und 12) sowie sechs
Werten fur die SA (100 m
2, 108 m2, 116 m2, 128 m2, 132 m2 und 140 m2) zusammen.
In Abbildung 6.10 sind die Planformvarianten und der Grundriss des Basisentwurfs dar-
gestellt. Die Variation V10 entspricht naherungsweise dem D150 Basisentwurf. Da die
Querruderposition in spannweitiger Richtung sowie die Querrudertiefe
"
relativ\ para-
metrisiert sind, werden die Querruderparameter entsprechend der Planformvariationen
angepasst. Dadurch bleibt der Parameter VA, das Querrudervolumen, konstant. Das
Querrudervolumen VA ist ein charakteristischer Parameter fur das Querruder. In [80]
werden z.B. Empfehlungen fur Werte von VA angegeben. Neben den Planformparame-
tern werden aus dem Projekt VAMP fur die 18 Planformvarianten leicht unterschiedliche
maximale Abugmassen mST ubernommen, da die Flugelgeometrie bei den Konzept-
entwurfsformeln fur mST innerhalb des VAMP-Gesamtentwurfsprozesses berucksichtigt
wird. Die Entwurfsgeschwindigkeiten VC und MC sowie VD und MD entsprechen denen
des Basisentwurfs, sodass die Flugpunkte fur die Lastanalyse ebenfalls vom Basisentwurf
ubernommen werden konnen.
Das Strukturkonzept des Flugelkastens fur die 18 Planformvarianten entspricht dem
des Basisentwurfs. Damit sind die relativen Positionen der Holme und die Parameter-
positionen und Ausrichtungen der Rippen fur den Flugelkasten gemeint. Der Parame-
terbereich erlaubt eine Anwendung dieses Konzeptes, da selbst die Rippenabstande bei
den Flugeln mit groerer Spannweite b noch nicht so gro sind, dass die Rippenanzahl
erhoht werden muss.
Hinsichtlich der Flugelgesamtmasse haben die Flugel mit AR = 8 die geringste Masse,
gefolgt von den Varianten V07-V12 mit AR = 9.396. Die Flugel mit der groten Ge-
samtmasse sind die Varianten mit AR = 12. Innerhalb der Seitenverhaltnisse nimmt die
Masse mFK des Flugelkastens mit der Flugelache SA zu. Eine Uberlappung im Bezug
auf die Flugelmasse ist bei den Flugeln mit dem Seitenverhaltnis von 8 und Flugelache
ab 128 m2 und denen von 9.396 mit einer Flugelache kleiner als 116 m2 festzustellen
(siehe dazu Abbildung 6.11a).
Einuss Querruderwirksamkeitsrestriktion
Die Ermittlung der prozentualen Anteile der einzelnen Bestandteile der Flugelgesamt-
masse mF zeigt insbesondere, dass die Summe aus der Flugelkastenmasse nach der DS2
und der Zusatzmasse nach DS3 infolge notwendiger Versteifung des Flugelkastens, um
ausreichende Querruderwirksamkeit zu erzielen, fur die Varianten mit gleichem Seiten-
verhaltnis AR nahezu konstant ist (siehe dazu auch Abbildung 6.12). Mit ansteigendem
Seitenverhaltnis AR erhoht sich die relative Masse des fur ausreichende Querruderwirk-
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samkeit dimensionierten Flugelkastens nicht-linear degressiv. Sie liegt fur AR = 8:0
bei 61%, fur AR = 9:396 bei 67% und AR = 12:0 bei 74% bezogen auf die gesamte
Flugelmasse.
Bis auf Variante V01 (SA=100 m
2 / AR=8) ist bei allen Flugeln eine Aufdickung des
Flugelkastens in der dritten Dimensionierungsstufe DS3 notwendig, um die geforderte
Querruderwirksamkeit innerhalb der Stabilitatsenveloppe zu gewahrleisten. In gleicher
Weise, wie die Flugelmassen, fuhrt eine Erhohung der Flugelache bei konstantem Sei-
tenverhaltnis zu erhohten zusatzlichen Massen. In Abbildung 6.11 ist die zusatzliche
Masse uber die Flugelache, je fur die drei Werte des Seitenverhaltnisses des Flugels
aufgetragen. Darin zeigt sich u.a., dass die zusatzliche Masse mit der Flugelache SA
und dem Seitenverhaltnis AR ansteigt.
Die Bereiche des Flugelkastens, die in der dritten Dimensionierungsstufe zusatzlich
aufgedickt werden, um die Querruderwirksamkeitsrestriktion gA zu erfullen, sind in Ab-
bildung 6.13 dargestellt. Mit Ausnahme von Variante V01, erfahren alle anderen Varia-
tionen eine entsprechende Verstarkung der Struktur. Diese beginnt damit, dass zunachst
die Wanddicken des hinteren Holms erhoht werden. Da nur die Flugelkastenoberseite
in Abbildung 6.13 dargestellt ist, ist dies an Variante V02 nicht erkennbar, bei der aus-
schlielich die Wanddicken des hinteren Holms im Bereich der Holmabschnitte HH3 und
HH4 (siehe Abbildung 6.2) aufgedickt werden.
In gleicher Weise, wie die zusatzliche Masse mit zunehmender Flugelache und erhoh-
tem Seitenverhaltnis ansteigt, wird der Bereich groer, der zu verstarken ist. Somit sind
die entsprechenden Bereiche von V17 und V18 die groten. Dass dieser Bereich bei V17
groer ausfallt, als bei V18 liegt an der Darstellung. Bei V17 liegen die Aufdickungen
im Flugelinnenbereich knapp uber einem Millimeter und bei V18 knapp unter einem
Millimeter, so dass bei V18 keine Einfarbung zu sehen ist. Die Varianten mit unter-
schiedlichem Seitenverhaltnis aber ahnlich groer Masse zur Verstarkung der Struktur
zeigen, dass die maximale zusatzliche absolute Wanddicke bei der Variante mit groerem
Seitenverhaltnis groer ist. Aus Abbildung 6.13 ist dies u.a. fur die Varianten V06 und
V09 oder V11 und V14 zu erkennen.
Obwohl durch die Skalierung der Planform fur verschiedene Flugelachen SA und
verschiedene Seitenverhaltnisse AR, bei gleichbleibender Flugelpfeilung ', das Quer-
rudervolumen VA konstant geblieben ist, ist sowohl die absolute, wie auch die relative
zusatzliche Masse zur Verstarkung der Struktur fur ausreichende Querruderwirksamkeit,
unterschiedlich. Das Querrudervolumen VA allein ist also kein geeigneter Parameter bei
der Festlegung der Steuerachengeometrie.
Weiterhin ist die Ausdehnung des Bereichs fur diese Verstarkungen am Flugelkasten
insbesondere mit zunehmendem Seitenverhaltnis AR groer. Die Groe des Bereichs fur
eine zusatzliche Verstarkung kann dann wichtig werden, wenn diese Verstarkungen erst
spat im Entwurfsprozess ermittelt werden und die notwendigen Anpassungen fur die
Fertigung nur eingeschrankt moglich sind.
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Wanddicke in mm
a)
15141312111098765432
b)
c)
Abbildung 6.6: Wanddickenverteilung der Deckhaute, Holme und Rippen jeweilig nach
den drei Dimensionierungsschritten a) Vordimensionierung mit Schnitt-
lasten (DS1), b) Dimensionierungsoptimierung mit Spannungs und Beul-
restriktionen (DS2) und c) Dimensionierungsoptimierung mit Ruder-
wirksamkeitsrestriktion (DS3)
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Abbildung 6.7: Von-Mises-Spannungen bei Lastfall 4, a) nach Vordimensionierung
mit Schnittlasten (DS1) und b) nach Dimensionierungsoptimierung mit
Spannungs und Beulrestriktionen (DS2)
Abbildung 6.8: Verformungen bei Last-
fall 4
1.83m
Ma=0.89/h=6580m/
m=77590kg/ =15.89mxcg
Lastfall 4
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Abbildung 6.9: Bereiche zusatzlicher Wanddicke durch Beulrestriktion
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Abbildung 6.10: D150 Planform Variationen
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Querruderwirksamkeitsanforderungen uber die Flugelache
O
rig.
V
01
V
02
V
03
V
04
V
05
V
06
V
07
V
08
V
09
V
10
V
11
V
12
V
13
V
14
V
15
V
16
V
17
V
18
re
la
ti
ve
 M
as
se
n
au
ft
ei
lu
n
g
[%
]
zusätzliche Masse
wegen Querruder-
wirsamkeits-
restriktion
sonstige zusätzliche
Massen
Vorderkante
Hinterkante 1
Hinterkante 2
Querruder
Masse Flügelkasten
mit SpannungsmFK
und Beulrestriktio-
nen dimensioniert
0
20
40
60
80
100
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Abbildung 6.13: Zusatzliche Aufdickung der Flugelkastenoberseite nach DS3
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CRM Geometrie von der DPW4 Website
In [Klimmek2014] entwickelte Baugruppen
Abbildung 6.14: CRM-Kongurationsgeometrie, original Geometrie aus [197] und in [94]
denierte bzw. modizierte Baugruppen
6.2 Flugel der CRM-Konguration
Das zweite Anwendungsbeispiel ist das
"
NASA Common Research Model\ (CRM), das
fur den
"
4th AIAA CFD Drag Prediction Workshop, San Antonio, TX (USA), June
20-21, 2009\ aufgebaut und bereitgestellt wurde. Bei dieser generischen Flugzeugkon-
guration handelt es sich um ein zweistrahliges Groraumugzeug, das von der Groe
(Flugelache, Spannweite, Lange) mit der Boeing 777-200 vergleichbar ist. Der Ent-
wurf des Flugels der CRM-Konguration stammt aus einer gekoppelten Aerodynamik-
Strukturoptimierung [196], [85]. Der Flugel, das Hohenleitwerk und der Rumpf bilden
die CRM-Konguration, die fur Vergleichsrechnungen verschiedener CFD-Verfahren ent-
wickelt wurde. In Verbindung mit dem CRM-Windkanalmodell und den Messungen der
Windkanalversuche kann das CRM auch zur Validation von CFD-Verfahren genutzt
werden. Die Geometrie ist uber die Internetseite des Drag Prediction Workshops im
IGES-Format veroentlicht [122]. Hierin sind zudem weitere Informationen zur Flugel-
geometrie und zur Konguration zu nden, wie die Reisemachzahl mit MaReise = 0:85,
fur die der Flugel entworfen wurde.
Da nicht alle fur den Entwurfsprozess notigen Daten fur die CRM-Konguration vor-
handen sind, werden diese fur die vorliegende Arbeit mittels einfacher Verfahren aus dem
Konzeptentwurf ermittelt oder Daten bekannter Flugzeuge herangezogen. Dabei handelt
es sich um die charakteristischen Gesamtugzeugmassen, den Schwerpunktbereich sowie
die Fluggeschwindigkeiten, die in Verbindung mit der Flugzeugmasse zur Denition der
Lastfalle benotigt werden. Die Lasten wiederum werden bei der Dimensionierung des
Flugelkastens verwendet. Die Fluggeschwindigkeiten und die Flughohe dienen auch zur
Aufstellung der VC/MC und VD/MD Enveloppen und der aeroelastischen Stabilitatsen-
veloppe.
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Ferner wurde die Querrudergeometrie (Position und Abmae) mit Konzeptentwurfs-
methoden festgelegt. Im Rahmen der Arbeiten zum Aufbau eines Strukturmodells fur
das Gesamtugzeug, das in [93] bzw. [94] dokumentiert ist und nicht Gegenstand der vor-
liegenden Arbeit ist, werden zudem die Komponentenmassen abgeschatzt, die Geometrie
und Position des Seitenleitwerks entwickelt und die Fahrwerkspositionen festgelegt.
Zur Untersuchung des Einusses der statischen aeroelastischen Anforderungen beim
Strukturentwurf werden neben der Betrachtung des Basisentwurfs fur die CRM-Kon-
gurationen unterschiedliche Parametervariationen durchgefuhrt. So werden die Strin-
gerorientierungen sowie die Position der Querruder spannweitig und in Tiefenrichtung
variiert. Abschlieend wird die Moglichkeit untersucht, bei der Strukturdimensionierung
mit Berucksichtigung der Querruderwirksamkeitsanforderungen auch negative Querru-
derwirksamkeit zuzulassen, insbesondere beim aueren Querruder.
6.2.1 Allgemeine Flugzeugparameter
Die wesentlichen geometrischen Daten der CRM-Konguration sind in Tabelle 6.5 auf-
gelistet.
Flugzeugmassen und Schwerpunktlagen
Die globalen charakteristischen Flugzeugmassen werden uber eine statistische Betrach-
tung vergleichbarer Flugzeugkongurationen abgeschatzt. Fur drei Flugzeuge von Boe-
ing werden die Massen mST und mBL in Relation zur Flugelache gesetzt. Entsprechend
der gegebenen Flugelache fur die CRM-Konguration werden die MassenmST undmBL
dann ermittelt. Hinsichtlich des Schwerpunktlagenbereichs wird fur die vordere Schwer-
punktlage 14%MAC und fur die hintere 40%MAC angesetzt (vgl. u.a. [156]).
Fluggeschwindigkeiten
Um die VC=MC und VD=MD Enveloppen und die aeroelastische Stabilitatsenveloppe
aufstellen zu konnen, sind einige charakteristische Fluggeschwindigkeiten bzw. die da-
zugehorigen Hohenbereiche zu ermitteln. Fur das CRM werden zur Festlegung der Ge-
schwindigkeiten bekannte Daten von vergleichbaren Flugzeugen herangezogen, wie auch
Formeln aus den Zulassungsvorschriften CS25 oder dem LTH angewendet. In Tabelle
6.5 sind die entsprechenden Fluggeschwindigkeiten bzw. Hohen aufgelistet.
Konzept Rollsteuerung und Querruderposition bzw. -groe
Da fur die CRM-Konguration noch kein Querruder deniert ist, die Ruderwirksam-
keit aber bei der Dimensionierung des Flugelkastens eine Restriktion ist sowie die Va-
riation der Querruderposition und -groe eine Parameterstudie zum CRM-Flugel ist,
wird eine Querrudergeometrie fur den Basisentwurf festgelegt. Dabei werden fur die
CRM-Konguration ein Hoch- und ein Niedergeschwindigkeitsquerruder spannweitig im
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Anschluss an die Hochauftriebsklappen positioniert. Dies entspricht den Querruderan-
ordnungen von Airbus Flugzeugen. Demgegenuber steht das Konzept von Boeing, deren
Flugzeuge Boeing-777, -747 und -787 fur den Hochgeschwindigkeitsbereich ein Querru-
der (engl. aperon) besitzen, das im Bereich der Flugelknickstelle (engl. kink) in das
Hochauftriebsklappensystem integriert ist. Das Niedergeschwindigkeitsquerruder liegt
spannweitig zwischen dem Ende der Hochauftriebsklappen und der Flugelspitze.
Bei der Festlegung der Querrudergeometrie fur den CRM-Flugel werden zum Vergleich
die Querrudergeometrien der Airbus Flugzeuge A330, A350 und A380 und die entspre-
chenden typischen Parameter zur Querrudergeometrie herangezogen, wie das Querru-
dervolumen VA, die Querruderache SQ, die Querrudergesamtspannweite bA und der
Querruderhebelarm lA mit lA = 2yA und die Querrudertiefe cA (siehe Tabelle 6.6).
In Abbildung 6.15 sind die Parameter ebenfalls teilweise abgebildet. Die empfohlenen
Werte bei Howe [80] zur Denition der Querrudergeometrie sind nicht geeignet, da dort
von einem Hochgeschwindigkeitsquerruder wie bei Boeing ausgegangen wird.
Im NASA-Bericht von Rudolph [150] werden dem Konzept von Airbus mit den im
Auenbereich angebrachten Querrudern leichte Vorteile gegenuber dem Konzept von
Boeing insbesondere hinsichtlich besserer Performance zugesprochen. Ein wesentlicher
Grund liegt nach [150] darin, dass die Querruderanordnung von Airbus eine geringere
Komplexitat hat. In Abbildung 6.15b sind die Geometrieparameter der Querruder des
Basisentwurfs dargestellt.
6.2.2 Parametrische Modelle
Parametrisierung Flugelgeometrie
Die Flugelgeometrie wird uber drei Segmente und 21 Prolschnitte parametrisiert. Das
erste Segment reicht von der x,z-Symmetrieebene bis zum Austritt des Flugels am
Rumpf. Das zweite Segment geht vom Ende des ersten Segments bis zur Knickstelle
des Flugels bei 37% Halbspannweite und das Dritte ab der Knickstelle bis zur Flugel-
spitze. Die 21 Prolschnitte sind uber die in [196] gegebenen Vorderkantenpunkte und
den ermittelten Hinterkantenpunkten deniert (siehe Abbildung 6.15c). Zur Berechnung
der Koordinaten der Hinterkantenpunkte werden die Angaben zum lokalen Einstellwin-
kel und zur jeweiligen Proltiefe der 21 Prolschnitte aus [196] herangezogen.
Zur Aufbereitung der normierten Prolkoordinaten werden aus der IGES-Geometrie
des Flugels der CRM-Konguration und den entsprechenden y-Positionen Prolkurven
alsB-Splines extrahiert. Auf diesen Kurven werden 200 Punkte ermittelt. Die Verteilung
der Punkte ist so gewahlt, dass im Prolnasenbereich, wegen der groeren Krummung,
eine hohere Punktdichte vorhanden ist, als im Hinterkantenbereich. Die Prolkoordi-
naten werden um den Nasenpunkt auf 0° Einstellwinkel durch Rotation transformiert,
und anschlieend auf die Proltiefe 1.0 normiert. Die so aufbereiteten Prolkoordinaten
konnen fur die parametrische Modellbildung der Flugelgeometrie entsprechend genutzt
werden.
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Fur das erste Segment werden 2 Prole linear als B-Spline Flache interpoliert. Beim
zweiten Segment sind es sieben Prole, die uber einen quadratischen Ansatz in spann-
weitiger Richtung zur B-Spline Flache interpoliert werden. Das gleiche gilt fur die 14
Prole von Segment 3 (siehe Abbildung 6.15d).
Aerodynamikmodell
Das Aerodynamikmodell ist ein Panelmodell fur die DLM. Es wird in Verbindung mit
dem kondensierten Strukturmodell und dem Kopplungsmodell fur die aeroelastische Si-
mulation der Lasten, des 1g Reiseuges bei Ma = 0:85, der Ermittlung der Querruder-
wirksamkeit und bei der Dimensionierung des Flugelkastens mit dem uber die Funktion
c? ermittelten Rollbeiwert Cl;a als Restriktion eingesetzt. Es wird jeweils ein Panel-
modell fur den rechten Flugel der CRM-Konguration und fur das rechte Hohenleitwerk
aufgebaut, da die Simulation mit einem Halbmodell durchgefuhrt wird. Das Panelm-
odell fur den Flugel besteht aus 300 aerodynamischen Boxen und das fur das Hohenleit-
werk aus 30 Boxen (siehe auch Abbildung 6.15f). Uber die W2GJ-Matrix wird fur alle
aerodynamischen Boxen eines Streifens der Anstellwinkel der zum Streifen zugehorigen
Sehne berucksichtigt. Diese Werte werden mithilfe der parametrischen B-Spline Flache
ermittelt, die sich aus der Interpolation der Prolsehnen ergibt. Die Querruder sind
entsprechend mit gesonderten Makropanels modelliert.
Konstruktionskonzept Flugelkasten
Der tragenden Flugelkasten besteht aus dem Flugelmittelkasten, der den Flugel mit
dem Rumpf verbindet, und dem eigentlichen Flugelkasten, der die tragende Struktur
des Flugels auerhalb des Rumpfes reprasentiert. Der Flugelmittelkasten besteht aus
drei Holmen, die parallel zur globalen y-Achse verlaufen. Dabei werden die Parame-
terposition u4;1, u4;2 und u4;3 aus den entsprechenden Parameterpositionen an Prol 2
uber f(u5;1), f(u5;2) und f(u5;3) ermittelt, mit der Bedingung, dass die Holme parallel
zur y-Achse verlaufen. Auf den Deckhauten sind 19 Stringer deniert, die parallel zu
den Holmen orientiert sind. Funf Rippen (R1-R5) von insgesamt 47 im Flugel sind in
Stromungsrichtung orientiert und haben einen aquidistanten Abstand.
Der Flugelkasten wiederum besteht aus einem durchgehenden vorderen Holm, einem
hinteren Holm mit einem Knick bei 37% Halbspannweite, der Knickstelle im Flugel-
grundriss, und einem mittleren Holm, der bis zur Knickstelle geht und parallel zu den
Stringern verlauft.
Von den 42 Rippen (R6-R47) des Auenugels zwischen vorderem und hinterem Holm
verlaufen die Rippen R6-R16 bis zur Knickstelle in Stromungsrichtung. Nach der Knicks-
telle folgt die Rippe R17, die in einem
"
Zwischenwinkel\ von 100° orientiert ist. Die
weiteren Rippen R18-R46 in spannweitiger Richtung verlaufen orthogonal zum hinteren
Holmabschnitt HH3. Die letzte Rippe (R47) ist wiederum stromungsparallel orientiert.
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An der Wurzel des Auenugels werden 19 Stringer deniert entsprechend den Strin-
gern im Flugelmittelkasten. Diese verlaufen parallel zum vorderen Holmabschnitt (VH2).
In Abbildung 6.15e ist die Geometrie des Flugelkastens und in Abbildung 6.15a das Kon-
struktionskonzept des Flugelkastens abgebildet mit den jeweiligen Parameterpositionen
ui der Holme und Rippen.
FE-Modell Flugelkasten
Das FE-Modell des tragenden Flugelkastens ist in Abbildung 6.15g dargestellt. Ent-
sprechend dem konstruktiven Aufbau der Rippen, Holme und Deckhaute, werden diese
Baugruppen mit Schalenelementen (CQUAD4, CTRIA3) modelliert. Weiterhin sind
Versteifungselemente vorgesehen. Diese umfassen die Stringer in den Deckhauten oben
und unten mit Balkenelementen mit Z-Querschnitt, einer typischen Stringergeometrie
bei Flugzeugugeln aus Metall. Holmgurte sind ebenfalls mit Balkenelementen (T-
Querschnitt) idealisiert. Zudem sind auch noch innere Versteifungen der Rippen und
Holme mit einfachen Balken umgesetzt, wie sie u.a. auch in realen Flugzeugstruktu-
ren vorhanden sind (siehe u.a. Abbildung 2.1). Insgesamt besteht das FE-Modell des
Flugelkastens aus 8999 Knoten und 23158 Elementen. Die Modellierung der Kondensa-
tion der Steigkeiten mit RBE3-Elementen mit UM-Option an den Rippen auf Knoten
der Lastreferenzachse ist ebenfalls in Abbildung 6.15g dargestellt.
Triebwerk und Pylon
Die Triebwerksposition bei yT = 9:72m wird aus den Abbildungen in [196] ermittelt. Die
Gesamtmasse der Antriebseinheit (Triebwerk und Pylon) wird mit 9725kg abgeschatzt.
Sie ergibt sich aus der Annahme, dass das Triebwerk Trent 892 des Hersteller Rolls-
Royce auch fur die CRM-Konguration geeignet sein konnte, da es fur die Boeing 777
eingesetzt wird, der Flugzeugkonguration, die dem CRM am nachsten kommt. Die
in den Zulassungsunterlagen [50] angegebene Trockenmasse des Trent 892 von 6078kg
wird nach Kroo [100] noch mit dem Faktor 1.6 multipliziert, um zum Gesamtgewicht
der Antriebseinheit (Triebwerk + Pylon) zu kommen. Die x-Position des Triebwerks
orientiert sich an Positionen vergleichbarer Flugzeuge sowie der Annahme, dass der
Schwerpunkt in Langsrichtung des Triebwerks bei ca. 40% liegt. Die z-Position liegt
auf der Hohe der Drehachse, die sich aus dem maximalen Triebwerksdurchmesser des
Trent 892 von 3.048m ergibt. Die Pylon Struktur wird mit Balkenelementen mit einem
Rechteckhohlquerschnitt modelliert. Da der Triebwerkspylon bei der Dimensionierung
nicht berucksichtigt wird und die Balkenelemente masselos modelliert sind, werden die
Querschnittsparameter des Pylon Balkens so gewahlt, dass die Eigenfrequenzen in einem
praxisnahen Bereich liegen (siehe u.a. [103]).
153
6 Anwendungsbeispiele
Massenmodell Struktur
Bei der Lastanalyse und bei der 1g Reiseug Trimmanalyse wird die Steigkeit des
Flugelkastens uber die im vorherigen Abschnitt erlauterte Modellierung auf die Lastre-
ferenzachse kondensiert. In die Lastreferenzachsenknoten werden zudem die nachfolgen-
den Massen integriert.
 die Masse der tragenden Struktur des Flugels aus dem FE-Modell,
 abgeschatzte Massen fur die nicht-strukturellen Massen des Flugelkastens,
 abgeschatzte Massen, sekundare Strukturen, wie die Vorderkante, zwei Klappen
an der Hinterkante und die Massen fur die Querruder und
 Massen fur die ausgewahlte Kraftstokonguration.
Grundsatzlich werden fur alle zu berucksichtigenden Massen entsprechende FE-Modelle
parametrisch aufgebaut, aus denen abschnittsweise FE-Modelle erzeugt werden. Fur die
Abschnitte wird eine Massenanalyse durchgefuhrt und so die Masse, der Schwerpunkt
und die Tragheitsmomente ermittelt (siehe Abbildung 6.15g).
Fur das Massenmodell der tragenden Struktur werden Abschnitte des Flugelkastens
als FE-Modell deniert, die von der Mitte zwischen zwei Rippen (anhangig von der
FE-Teilung in spannweitiger Richtung) bis zur nachsten Mitte zwischen zwei Rippen
reichen. Fur diese FE-Modelle wird eine Massenanalyse durchgefuhrt und so die Masse
die Schwerpunktlage und die Tragheitsmomente ermittelt.
Entsprechend [190] werden fur den Flugelkasten weitere zusatzliche Massen berechnet.
Diese umfassen einen allgemeinen Massenaufschlag aufgrund von Fertigungsrandbedin-
gungen. Dieser kann durch eine zusatzliche Wanddicke von 1mm fur alle Schalenele-
mente berucksichtigt werden. Weiterhin wird eine zusatzliche Masse ermittelt, die sich
aus der Installation des Triebwerks an den Flugel ergibt. Ebenso berucksichtigt wird die
zusatzliche Masse infolge der Integration des Flugels in den Rumpf sowie die durch den
Landesto resultierende zusatzliche Masse des Flugelkastens, die durch eine Verstarkung
der Struktur im Bereich des Fahrwerks hervorgerufen wird.
Weiterhin werden die Massen fur die Vorder- und Hinterkante abgeschatzt. Es werden
FE-Modelle der Vorder- und Hinterkante aufgebaut, wobei die Hinterkante aus vier
Klappen besteht, zwei Hochauftriebsklappen und die beiden Querruder, die zusammen
modelliert sind. Entsprechend den Angaben aus [190] fur ein jeweiliges spezisches
Flachengewicht, werden die Wanddicken der Ersatz FE-Modelle angepasst. In gleicher
Weise, wie beim Flugelkasten, werden abschnittsweise FE-Modelle aufgebaut und die
entsprechenden Massenparameter ermittelt.
Alle diese Massen werden in die Knoten der Lastreferenzachse (LRA) integriert, wobei
der Knoten der LRA ermittelt wird, der dem Schwerpunkt der jeweiligen Masse am
nachsten ist.
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Massenmodelle Kraftsto
Fur die Lastanalyse und die 1g Trimmanalyse des Reiseuges ist auch Kraftsto in der
Massenmodellierung zu berucksichtigen. Der Kraftsto ist in drei Tanks im Flugel un-
tergebracht, ein zentraler Tank im Flugelmittelkasten, sowie ein innerer und ein auerer
Flugeltank. Im Rahmen der parametrischen Modelle, werden fur zwei Kraftstokon-
gurationen, mit jeweils 25000kg Kraftsto, die Massenmodelle aufgebaut. Beim ersten
Modell, das fur den 1g-Reiseug verwendet wird, ist der zentrale Tank leer, der innere
Tank mit 23721kg/32872l zu 71.6% Kraftsto befullt und der auere Tank zu 100% mit
2083kg/2654l (siehe Abbildung 6.16a). Beim zweiten Modell, das bei der Ermittlung
der Lasten eingesetzt wird, ist der zentrale Tank mit 16391kg/20880l zu 100% gefullt
und der innere Tank zu 41%, bei einer Masse von 10047kg bzw. 12799l (siehe 6.16b).
Dimensionierungsparameter und Optimierungsmodell
Die dreistuge Dimensionierung folgt dem Ablauf, wie er im Abschnitt 5.3 dargestellt
ist. Nach der Vordimensionierung mit den Schnittlasten (DS1) wird der Flugelkasten mit
einer gradientenbasierten Wanddickenoptimierung bei Festigkeits- und Beulrestriktionen
dimensioniert (DS2). Schlielich wird in der dritten Dimensionierungsstufe (DS3) eine
Wanddickenoptimierung mit einem vorgegebenen Querruderbeiwert Cl;a als Restrik-
tion durchgefuhrt. Im letzten Schritt konnen die Wanddicken nur noch erhoht werden.
Die zu minimierende Zielfunktion f der Optimierungsaufgabe ist die Masse mFK des
Flugelkastens.
Die Denition der Entwurfsvariablen x sieht in DS2 und DS3 wie folgt aus: Im
Flugelmittelkasten wird eine Entwurfsvariable fur die Flache zwischen zwei benachbar-
ten Rippen und zwei aufeinanderfolgenden Holmabschnitten in Flugeltiefenrichtung de-
niert. Bei den Deckhauten des Flugelkastens werden als eine Entwurfsvariable fur die
Wanddicke die Elemente zusammengefasst, die zwischen zwei benachbarten Stringern
und zwei aufeinanderfolgenden Rippen liegen. In gleicher Weise werden die Elemente
zwischen dem vorderen Holm und dem ersten Stringer sowie zwischen zwei benachbar-
ten Rippen, wie auch zwischen dem letzten Stringer und dem hinteren Holm und zweier
benachbarter Rippen zu einer Entwurfsvariablen zusammengefasst. Fur die Holme wird
eine Variable je Holmabschnitt deniert, der sich aus der Verschneidung der Holme
mit den Rippen ergibt. Damit werden bei 5 Elementen in der Holmhohe und 4 in
spannweitiger Richtung die Wanddicken von 20 Elementen zu einer Entwurfsvariablen
zusammengefasst. Bei den Rippen wird pro Rippenabschnitt, der zwischen zwei Hol-
men liegt, eine Entwurfsvariable deniert. Da die Stringer mit einer festen Orientierung
modelliert sind, nimmt die Anzahl der Elemente, deren Wanddicken zu einer Variablen
zusammengefasst werden uber die Spannweite ab. Eine Ubersicht zu der Anzahl der
Entwurfsvariablen ist in Tabelle 6.7 gegeben.
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Tabelle 6.7: Ubersicht zur Anzahl der Dimensionierungsparameter (DS1) bzw. den Op-
timierungsmodellen (DS2, DS3) der CRM-Konguration
Beschreibung DS1 DS2 DS3
Zielfunktion (nur DS2 und DS3)
Masse Flugelkasten 0 1 1
Entwurfsbereiche (DS1) / Entwurfsvariablen (DS2, DS3)
Dicke Schalenelemente Flugelkasten Oberseite 46 496 496
Dicke Schalenelemente Flugelkasten Unterseite 46 496 496
Querschnittsache Balkenelemente Stringer 46 0 0
Dicke Schalenelemente Holme 46 107 107
Querschnittsache Balkenelemente Holmgurt 46 0 0
Dicke Schalenelemente Rippen 47 52 52
Total 277 1151 1151
zulassige Spannungen (DS1), Restriktionen (DS2, DS3)
Von-Mises-Spannung Oberseite (266 MPa) 0 78656 0
Von-Mises-Spannung Unterseite (233 MPa) 0 78496 0
Von-Mises-Spannung Holme, (266 MPa) 0 68480 0
Von-Mises-Spannung Rippen (266 MPa) 0 34240 0
Sicherheitsfaktor Druckbeulen Ober- und Unterseite 0 78576 0
Sicherheitsfaktor Schubbeulen Holme 0 34240 0
Sicherheitsfaktor Schubbeulen Rippen 0 45840 0
Rollbeiwert infolge Querruderausschlag 0 0 1
Total 0 475968 1
Folgende Restriktionen g werden in DS2 und DS3 deniert: Die maximalen Span-
nungen werden fur die Flugelunterseite auf Uzul = 233 MPa gesetzt bei dem ublichen
Material Aluminium 2024-T3 und die Flugeloberseite auf Ozul = 266 MPa fur Aluminium
7075. Fur die Oberseite ergibt sich dieser Wert aus der angenommenen Bruchspannung
von 400 MPa und der Berucksichtigung des Sicherheitsfaktors mit j = 1:5, wahrend
fur die Flugelunterseite nach [190] 350 MPa empfohlen werden, um auf diese weise
Ermudung zu berucksichtigen. Dieser Wert fur die Flugelunterseite ist ebenfalls durch
den Sicherheitsfaktor zu dividieren, um Uzul zu erhalten. Fur die Holme und Rippen
wird der Wert fur die Flugeloberseite mit 266 MPa ubernommen.
Fur die Flugelober- und unterseite wird lokales Beulen infolge Druckbeanspruchung
uber die Beulsicherheit berucksichtigt. Die Beulfelder sind auf der Flugelkastendeck-
haut durch zwei benachbarte Stringer auf der einen und zwei benachbarte Rippen auf
der anderen Seite begrenzt. Fur die Holme und Rippen wird Beulen durch Schubbean-
spruchung berucksichtigt. Die Beulfelder werden durch die inneren Versteifungen in den
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Rippen und Holmen begrenzt.
Hinsichtlich der Ruderwirksamkeit wird aus der im Abschnitt 2.2.5 dargelegten Vor-
gehensweise mithilfe der Polynomapproximation der Wert fur die Rollbeiwert Cl;a bei
Ma = 0:80 und der Hohe h = 4660m mit der Funktion c? berechnet, um im Kniepunkt
der Stabilitatsenveloppe eine Ruderwirksamkeit von minimal 0+ zu erzielen. Fur die
Polynomapproximation werden fur die Funktionen c und c? die Rollbeiwerte Cl;a fur die
Ma-Zahlen 0.75, 0.80 und 0.85 bei der Hohe h = 4600m ausgewahlt.
6.2.3 Lastfalle
Fur die Dimensionierung werden insgesamt 16 Manoverlastfalle deniert. Es werden
dazu fur vier Massenkongurationen jeweils vier Flugpunkte in der Flugbereichsenve-
loppe deniert. Die Massenkongurationen decken die Bandbreiten von leichter und
schwerer sowie extremer vorderer bis extremer hinterer Schwerpunktlage ab. Bei den
Fluggeschwindigkeiten werden sowohl VC und VD bei Hohe 0 m, wie die Kniepunkte des
VC/MC bzw. der VD/MD Ubergangs ausgewahlt. Weiterhin gilt fur alle Lastfalle das
maximale Manoverlastvielfache von nz = 2:5g. Die Nickgeschwindigkeit bei denierten
Abfangmanovern ergibt sich aus Gleichung 4.46. Eine Ubersicht der Lastfalle mit den
wesentlichen Parametern, die einen Lastfall denieren, ist in Tabelle 6.8 aufgelistet.
6.2.4 Ergebnisse Basisentwurf
Der Entwurfsprozess konvergiert fur die Flugelmasse mF und die z-Koordinaten der
Vorder- und Hinterkantenpunkte der 19 Prolschnitte nach ca. 10 Iterationen. Die
gemittelte Gesamtmasse der letzten 5 Iterationen betragt 14222 kg fur einen Flugel.
Die Querruderwirksamkeitsanforderungen fuhren dazu, dass die Struktur mit ca. 407 kg
aufgedickt werden muss.
In Tabelle 6.9 sind die verschiedenen ermittelten Massen, die zur Flugelgesamtmasse
mF fuhren, aufgelistet. Die Masse des Flugelkastens mFK , ohne Berucksichtigung der
zusatzlichen Massen des Flugelkastens, betragt nach der Dimensionierungsstufe 3 (DS3)
9871 kg.
Die Abbildung 6.17 zeigt die Wanddickenverteilung nach den drei Dimensionierungs-
schritten nach der 10-ten Iteration des Entwurfsprozesses. Die Wanddicken der Ober-
und Unterseite des Flugelkastens nach der schnittlastenbasierten Dimensionierung (DS1)
haben im Berich der Knickstelle des Flugels ihr Maximum mit ca. 8mm und ab 80%
Spannweite fur die Unterseite bzw. ab ca. 88% fur die Oberseite geht die Wanddicke auf
die Mindestdicke von 2mm zuruck. Im Bereich der Flugelwurzel und im Flugelmittel-
kasten liegt die Wanddicke bei ca. 4-5mm. Die Holme haben ihre maximale Wanddicke
im Bereich der Flugelknickstelle und im Flugelmittelkasten. Das gleiche gilt fur die
Wanddicken der Rippen. Die maximale Wanddicke der Holme und Rippen liegt bei ca.
4mm.
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Die Wanddicken der Ober- und Unterseite nach der zweiten Dimensionierungsstufe
(DS2), bei der Spannungs- und Beulrestriktionen berucksichtigt werden, zeigen eine
verfeinerte Abstufung auch in Flugeltiefenrichtung aufgrund des Optimierungsmodells
hinsichtlich der Entwurfsvariablen. Insbesondere kommt es am Ubergang des Flugelmit-
telkastens zum Flugelkasten zu einer starken Aufdickung der Schalenelemente der Ober-
und Unterseite. Begrundet ist dies mit dem Ubergang des gepfeilten Flugelkastens zum
ungepfeilten Flugelmittelkasten. Weiterhin ndet sich im Bereich der Knickstelle des
Flugels eine Aufdickung der Struktur. Infolge der Beulrestriktion beginnt an der Flugel-
kastenoberseite der Bereich mit Mindestwanddicke erst ab ca. 90% Spannweitenposition.
Bei den Holmen kommt es zu weiteren Aufdickungen vor allem von der Flugelknickstelle
in Richtung der Flugelwurzel, wahrend bei den Rippen die Wanddicken auch in Rich-
tung der Flugelspitze ansteigen. Die maximalen Wanddicken fur die Rippen werden am
Ubergang des Flugelmittelkastens zum Flugelkasten und an den Rippen, an denen der
Pylon mit dem Triebwerk angebracht ist, erzielt.
Der dritte Dimensionierungsschritt (DS3), beim dem nur die Ruderwirksamkeitsre-
striktion gA deniert ist, bewirkt eine massive Verstarkung der Struktur an der Flugel-
kastenober- und unterseite und des Hinterholms im Bereich des inneren Querruders und
von dort diagonal in Richtung der Flugelknickstelle. Ein geringerer aber doch erwahnens-
werter Bereich der Strukturverstarkung ist am vorderen Holm ab der Flugelknickstelle
nach innen festzustellen.
Die von-Mises-Spannungen und die Verformung des CRM-Flugels fur Lastfall 1 nach
der 10-ten Iteration des parametrischen Entwurfsprozesses sind fur die Dimensionie-
rungsstufe 1 und 2 in Abbildung 6.18 dargestellt. Die von-Mises-Spannungen nach
der schnittlastenbasierten Dimensionierung zeigen im Bereich des Ubergangs Flugelkas-
ten/Flugelmittelkasten im hinteren Bereich mit 343 MPa die groten Werte, die uber
die zulassigen Spannungen von 267 MPa hinausgehen. Entsprechend wird in der Di-
mensionierungsstufe 2 in diesem Bereich, wie in den vorherigen Absatzen dargelegt,
stark aufgedickt. Weitere uber den Flugel verteilte Erhohungen der Wandstarken der
Deckhaut, aber auch der Holme und Rippen fuhren zu der geringeren maximalen Defor-
mation an der Flugelspitze von 4.12m gegenuber 4.55m nach der schnittlastenbasierten
Dimensionierung.
In Abbildung 6.19a) sind verschiedene Verwindungsverteilungen uber die Spannweite
dargestellt. Das ist zum einen die Verwindung des Flugels zu Beginn des Entwurfspro-
zesses, die der Original CRM-Geometrie und den Daten aus [196] entnommen ist und
die dem 1g Reiseug bei Ma = 0:85 und Cl = 0:5 entspricht. Weiterhin ist die Verwin-
dungsverteilung nach Iterationsschritt 1 und nach der 10-ten Iteration des parametri-
schen Entwurfsprozesses dargestellt. Die nach 10 Iterationen erzielte Bauformgeometrie
(engl. jig shape) weist gegenuber dem ight shape den fur ruckwartsgepfeilte Flugel zu
erwartenden Anstieg des lokalen Anstellwinkels auf. Die Verwindungsverteilung nach
dem ersten Iterationsschritt zeigt, dass diese schnell konvergiert, da bereits fast die Ver-
windungsverteilung der Bauformgeometrie erreicht wird.
Weiterhin sind in Abbildung 6.19b) die Kurve der Flugelvorderkante fur den Startent-
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wurf, fur die Iterationen 1 und 2 sowie fur den konvergierten Entwurf dargestellt. Der
Startentwurf entspricht der optimierten 1g Reiseuggeometrie des Flugels beiMa = 0:85.
Somit ergibt sich eine z-Deformation im Reiseug von z = 1:21 m. Die Vorderkan-
tenkurven zeigen ebenfalls das gute Konvergenzverhalten uber die Iterationen des Ent-
wurfsprozesses, so liegt die Kurve bei Iteration 2 schon sehr dicht an der resultierenden
Vorderkantengeometrie nach 10 Iterationen.
6.2.5 Parameterstudie 1 - Variation der Stringerorientierung
In der ersten Parameterstudie fur den CRM-Flugel wird die Orientierung der Stringer
variiert. Damit wird der Einuss der Stringerorientierung auf den Strukturentwurf mit
Querruderwirksamkeitsrestriktion untersucht. Die Stringer verlaufen im Basisentwurf
parallel zum Vorderholm, auch im Flugelmittelkasten. Im Rahmen der Parameterstudie
wird der Stringerwinkel  des Flugelkastens von der Orientierung parallel zum Vorderhol-
mabschnitt (VH2) mit  = 54:74 bis zur Orientierung parallel zum Hinterholmabschnitt
(HH3) mit  = 58:74 variiert (siehe Abbildung 6.20). Insgesamt wird der parametrische
Entwurfsprozess fur funf Stringerwinkel von 54:74 bis 58:74 bis zur Konvergenz durch-
laufen. In gleicher Weise, wie beim Basisentwurf, wird bei der Dimensionierungsstufe
3 (DS3) die Querruderwirksamkeitsrestriktion gA uber ein approximiertes Polynom de-
niert. Es wird dazu ein Wert fur Cl;a fur Ma=0.75 uber die Funktion c
? als untere
Schranke von gA deniert.
g



5 Stringervariationen des
Richtungswinkels im Bereich 54.74°
bis 58.74°
=54.74°: Basisentwurf, parallel zum
Vorderholmabschnitt (VH2)
=58.74°: parallel zum Hinterholmab-
schnitt HH3
g
g
g
Abbildung 6.20: Parameterstudie zum Orientierungswinkel der Stringer
Die Ergebnisse zeigen, dass die notige Verstarkung der Struktur zum Erreichen ei-
ner ausreichenden Rollwirksamkeit fur groere Stringerwinkel ansteigt (siehe Abbildung
6.21a). Die Stringer parallel zum Vorderholm fuhren also hinsichtlich dieser Fragestel-
lung zu einem geringeren Anstieg der Flugelkastenmasse mFK . Allerdings nimmt die
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Flugelkastenmasse nach der Dimensionierungsstufe 2 (DS2), bei der nur Spannungs-
und Beulrestriktionen berucksichtigt werden, mit zunehmendem Stringerwinkel leicht
ab (siehe Tabelle 6.10). Dies zeigt sich auch am Wurzelbiegemoment Mx, das bei Strin-
gern, die parallel zum hinteren Holmabschnitt HH3 verlaufen, am geringsten ist (siehe
Abbildung 6.21b). Begrundet werden kann dies damit, dass durch die Erhohung des
Stringerwinkels  die Torsionssteigkeit des Flugels abnimmt. Dies hat ein groeres
Zudrehen des Flugels insbesondere im Auenbereich zur Folge und fuhrt zu einer Um-
verteilung der Lasten nach innen.
Die Flugelkastenmasse mFK ist nach DS3 mit zunehmendem Stringerwinkel  insge-
samt leicht abnehmend. So ist die Reduktion der Flugelkastenmasse durch die Umver-
teilung der Lasten bei hinterholmparallelen Stringern groer als der Anstieg der Masse
infolge der Querruderwirksamkeitsanforderungen (siehe Tabelle 6.10).
Tabelle 6.10: CRM-Flugel - Parameterstudie Stringerorientierung
Nr.  [°] mFK [kg] mFK [kg] Bemerkungen
DS2 DS3
1 54.74 9583.15 9963.63 Basisentwurf, Stringer parallel zum
Vorderholmabschnitt 2 (VH2)
2 55.74 9463.30 9924.52
3 56.74 9432.90 9934.33 mittlere Ausrichtung der Stringer
4 57.74 9339.58 9888.04
5 58.74 9310.09 9900.06 Stringer parallel zum Hinterholmabschnitt 3
(HH3)
a) b)
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Abbildung 6.21: a) Zusatzliche Masse wegen Querruderwirksamkeitsrestriktion gA, b)
Wurzelbiegemoment Mx
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Diese Untersuchung zeigt einen
"
Konikt\ zwischen zwei Auswirkungen bei der Va-
riation der Orientierung der Stringer. Zum wird bei den vorderholmparallelen Strin-
gern weniger Masse benotigt, um ausreichende Querruderwirksamkeit zu erzielen, zum
anderen haben die hinterholmparallelen Stringer den Vorteil, dass sie zu einer Lastum-
verteilung und damit in der Folge zu einem geringeren Strukturgewicht fuhren, auch
nach Berucksichtigung der Querruderwirksamkeitsanforderungen. Allerdings lasst diese
Studie noch nicht die Schlussfolgerung zu, welche Stringerorientierung die bessere ist,
dazu sind die durchgefuhrten Simulationen noch mit zu vielen Unsicherheiten behaftet.
Unsicherheiten ergeben sich beispielsweise dadurch, dass die Anzahl und Auswahl der
bei der Dimensionierung verwendeten Lastfalle noch relativ gering ist. Die Hinzunahme
weiterer Lastfalle bei der Dimensionierung wird sich auch auf die Steigkeit des Flugel-
kastens auswirken. Zum anderen ist die Berucksichtigung weiterer Korrekturen beim
DL-Modell sinnvoll, insbesondere um die transsonischen Eekte besser zu modellieren.
Ein Ergebnis dieser Untersuchungen ist aber, dass die Erfullung der Querruderwirksam-
keitsanforderungen und die Minimierung der Lasten durch das starkere Zudrehen von
ruckwartig gepfeilten Flugeln im Auenbereich des Flugels gegensatzlich sind.
6.2.6 Parameterstudie 2 - Variation der Querrudergeometrie
 4 Variationen durch
spannweitige Verschiebung
mit 0.61 0.69£ h £A
Basisentwurf: = 0.65hA
 4 Variationen durch
Änderung der
Querrudertiefe mit
0.22 0.26£ £cA
Basisentwurf: =0.24cA
hA
cA
Abbildung 6.22: Parameterstudie zur Position des inneren Querruders
Bei der zweiten Parameterstudie fur den CRM-Flugel werden Variationen der Querru-
dergeometrie vorgenommen, um den Einuss auf den Strukturentwurf zu untersuchen.
Die Parametervariationen umfassen eine spannweitige Verschiebung des Querruders um
die relative Position A, wobei die Lange des Querruders und die relative Querruder-
tiefe unverandert bleiben, und die Variation der Querrudertiefe cA. Fur die Ermittlung
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der Querruderwirksamkeit wird nur das innere Querruder betrachtet, das im hoheren
Geschwindigkeitsbereich eingesetzt wird.
Spannweitig wird das Querruder im Bereich von 0:61  A  0:69 verschoben. Die auf-
grund der Querruderwirksamkeitsrestriktion gA (siehe Gleichung 5.27) benotigte zusatz-
liche Masse zur Versteifung des Flugelkastens fur alle funf Varianten ist in Abbildung
6.23a dargestellt. Bei der Variante mit dem am weitesten innen liegenden Querruder
mit A = 0:61 wird keine zusatzliche Masse benotigt. Insgesamt zeigt Abbildung 6.23a,
dass sich die Zusatzmasse zur Erfullung von gA uberproportional mit dem Anstieg von
A erhoht. So betragt die zusatzliche Masse bei A = 0:69 sogar schon 1500 kg, also
mehr als 15% der Masse des Flugelkastens.
Bei der Variation der Querrudertiefe cA von 22% bis 26% zeigt sich eine nahezu pro-
portionale Abnahme der zusatzlichen Masse zur Versteifung des Flugelkastens aufgrund
von gA (siehe Abbildung 6.23b). Die maximal benotigte Masse bei cA = 0:22 betragt
550 kg und die minimale Masse bei cA = 0:26 liegt bei 150 kg.
Das Querrudervolumen VA ist ein charakteristischer Parameter des Querruders. In
[80] werden Empfehlungen von Werten fur VA fur verschiedene Flugzeugtypen angege-
ben. Allerdings wird dort angenommen, dass das Hochgeschwindigkeitsquerruder im Be-
reich der Flugelknickstelle angebracht ist, wie dies insbesondere bei Boeing-Flugzeugen
der Fall ist. Dagegen ist bei Airbus-Flugzeugen das Hochgeschwindigkeitsquerruder in
Spannweitenrichtung im Anschluss an die Hochauftriebsklappen positioniert. Ein Ver-
gleich der Werte fur das Querrudervolumen zu den einzelnen Parametervariationen zeigt,
dass Anderungen von VA keine Ruckschlusse auf die zusatzliche Masse zulasst, die zur
Verstarkung der Struktur des Flugelkastens benotigt wird, um ausreichende Querru-
derwirksamkeit zu erzielen. So ist in Abbildung 6.24a zu erkennen, dass das Querru-
dervolumen VA fur alle Parametervariationen der Spannweitenposition des Querruders
zwischen 0.017 und 0.016 mit zunehmendem A leicht abfallend ist. Demgegenuber
zeigt das Querrudervolumen VA bei der Parametervariation der Querrudertiefe cA einen
steiler ansteigenden Verlauf mit zunehmender Querrudertiefe. Werden die Verlaufe von
VA mit den in den Abbildungen 6.23a) und b) dargestellten zusatzlichen Massen durch
Berucksichtigung der Querruderwirksamkeitsrestriktion verglichen, zeigt sich, dass die
spannweitige Verschiebung A des Querruders nach auen wesentlich mehr Masse zur
Versteifung der Struktur des Flugelkastens erfordert, als die Verkleinerung der Querru-
dertiefe cA (siehe Abbildung 6.24 a und b).
In Abbildung 6.25 sind fur beide Parametervariationen zum Querruder die Bereiche
dargestellt, die in DS3 aufgedickt werden. Die rot und orange gefarbten Elemente er-
fahren dabei die maximalen Aufdickungen, wahrend die Farben blau und hellblau eine
geringe Aufdickung bedeuten. Es zeigt sich, dass der Bereich, der zu verstarken ist, mit
erhohter benotigter Masse ebenfalls groer wird. So ist bei der Variation zur spannwei-
tigen Lage des Querruders bei A = 0:69 der grote Bereich zu nden, der verstarkt
werden muss. Die groten Aufdickungen nden sich am Hinterholm. So wird z.B. bei
A = 0:63 im Wesentlichen nur der hintere Holm durch Materialaufdickung verstarkt.
Ahnliches gilt fur die Variation der Querrudertiefe cA. Mit abnehmendem cA wird der
162
6.2 Flugel der CRM-Konguration
Bereich, der aufgedickt werden muss, groer, wobei die maximale Ausdehnung dieses
Bereiches fur den Holmabschnitt HH3 auch schon fur cA = 0:26 erreicht ist.
6.2.7 Strukturdimensionierung mit
Querruderwirksamkeitsrestriktion bei Zulassung negativer
Querruderwirksamkeit
Die Zulassungsvorschriften CS25 sehen vor, dass nach x25.629 innerhalb der Stabi-
litatsenveloppe keine Ruderumkehr auftreten darf. Fur eine mogliche Weiterentwick-
lung der Steuerkonzepte soll nachfolgend untersucht werden, inwieweit geforderte Roll-
manover realisiert werden konnen, wenn beim Rollen der CRM-Konguration die beiden
Querruder QR1 und QR2 eingesetzt werden und Ruderumkehr erlaubt ist. Ruderum-
kehr bedeutet, dass ein Querruderausschlag mit negativem Winkel a eine Rollbewegung
in positiver Drehrichtung im die x-Achse bewirkt. Diese Untersuchung ist insbesondere
auch durch die Fragestellung motiviert, inwieweit die fur den Basisentwurf ermittelte
zusatzliche Masse aufgrund der Querruderwirksamkeitsanforderungen dadurch reduziert
werden kann. In den bisherigen Untersuchungen wurde nur das innere Querruder QR1
betrachtet und die Struktur so dimensioniert, dass in der Stabilitatsenveloppe keine
Ruderumkehr von QR1 auftritt.
Da bei der Berucksichtigung der Querruderwirksamkeit bei der Strukturdimensionie-
rung in der dritten Dimensionierungsstufe DS3 der Rollmomentenbeiwert Cl;a verwen-
det wird, werden die Rollmomentenbeiwerte Cl;a1 des inneren und Cl;a2 des aueren
Querruders uber die Machzahl in Abbildung 6.27 dargestellt. Das Strukturmodell des
Flugelkastens entspricht dem nach der zweiten Dimensionierungsstufe DS2. Die Ab-
bildung 6.27 zeigt, dass das auere Querruder QR1 ab Ma = 0.75 Querruderumkehr
aufweist und das innere Querruder QR2 bei ca. Ma = 0.92.
Entsprechend der Zulassungsvorschriften bzw. der Acceptable Means of Compliance
wird nach x 25.147 bzw. AMC 25.147(f) fur die Rollsteuerung gefordert, dass bis VMO
bzw. MMO, unter der Voraussetzung, dass kein Triebwerk ausgefallen ist, eine Kurve
mit Querneigung von +30 bis  30 innerhalb von 7 Sekunden geogen werden muss.
Dies fuhrt zu einer Rollrate von p = 8:57=s.
Nachfolgend werden fur drei unterschiedliche Szenarien Rollmanover simuliert, um
eine stationare Rolle von p = 8:57=s zu erzielen. Fur die Simulation wird eine mittlere
Massenkonguration gewahlt. Die Masse des Flugzeugs betragt 210000 kg, wobei die
Tanks zu 50% gefullt sind und sich diese 50% Kraftsto Tankfullung im Auentank
(100%) und im Innentank (72%) benden. Dazu werden 10 Flugpunkte fur die Hohe
h = 4600 m und Machzahlen im Bereich von 0.5 bis 0.99 deniert.
Fur die Simulation des Rollmanovers werden mit den Querruderausschlagswinkeln a1
und a2 zwei variable Trimmparameter und die zu erzielende Rollrate von p = 8:57
=s
deniert. Da bei diesem Manover den zwei Trimmvariablen a1 und a2 nur die Rollrate
p als Trimmparameter gegenubersteht, ist die zu losende Trimmgleichung 4.44 uberbe-
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stimmt, die beiden Querruder QR1 und QR2 sind redundant. Das bei dieser Simulation
eingesetzte Trimmmodul von MSC.Nastran erlaubt die Verwendung von redundanten
Steuerachen [38]. Bei dem in MSC.Nastran implementierten Algorithmus wird die
Funktion  als Funktion der Trimmvariablen deniert mit
 =
p
ttt (6.1)
wobei t der Vektor der Trimmvariablen ist mit
t =

a1
a2

(6.2)
Die Funktion  wird innerhalb des Algorithmus minimiert, was eine Minimierung der
Groe der Steuerachenausschlage a1 und a2 zur Folge hat.
Beim ersten Szenario wird die Trimmanalyse nur fur das innere Querruder QR1 aus-
gefuhrt, wobei das Strukturmodell dem aus Abschnitt nach DS3 entspricht. Fur das
zweite Szenario kommen das innere und das auere Querruder QR1 und QR2 zum Ein-
satz. Der Flugelkasten ist entsprechend Dimensionierungsstufe 2 ausgelegt. Die Ruder-
wirksamkeitsrestriktion ist also noch nicht berucksichtigt. Beim dritten Szenario werden
wiederum das innere Querruder QR1 und das auere QR2 verwendet. Das Strukturmo-
dell ist mit einer modizierten Restriktionsformulierung fur die Querruderwirksamkeit
in der dritten Dimensionierungsstufe (DS3) ausgelegt. Fur die Dimensionierung des
Strukturmodells in DS3 wird bei der Formulierung der Restriktion der Querruderwirk-
samkeit auch der Rollmomentenbeiwert Cl;a2 des aueren Querruders berucksichtigt.
Dies wird durch die Funktion  mit
 = Cl;a1   aCl;a2 (6.3)
realisiert, wobei in der vorliegenden Arbeit nur a = 0.1 untersucht wird. Es wird
zwar auch die Formulierung der Querruderwirksamkeitsrestriktion uber das approxi-
mierte Polynom vorgenommen, allerdings wird mit Ma = 0.9 eine wesentlich hohere
Machzahl gewahlt, bei der das innere Querruder QR1 an der Grenze zur Ruderumkehr
steht, das auere Querruder weist schon fruher Ruderumkehr auf. Mit dem Minuszei-
chen in Gleichung 6.3 wird weiterhin vorausgesetzt, dass das auere Querruder auch
nach der Verstarkung der Struktur Ruderumkehr hat. Dies ware bei einem Flugpunkt
mit niedrigerer Machzahl, z.B.Ma = 0:8 nicht unbedingt der Fall gewesen. Diese Struk-
turdimensionierung bewirkt einen geringeren Massenzuwachs von 242.96 kg gegenuber
407.34 kg des ersten Szenarios. In Abbildung 6.27 sind die Steuerachenausschlage von
QR1 und QR2 fur die drei Szenarien uber die Machzahl dargestellt.
Diese Untersuchung zeigt, dass es prinzipiell moglich ist, bei der CRM-Konguration
auf die dritte Dimensionierungsstufe DS3 zu verzichten, da die beiden Querruder QR1
und QR2, unter der Voraussetzung, dass Ruderumkehr erlaubt ist, die geforderten Roll-
manover bewirken konnen. Weiter ist es moglich durch Modikation der Formulierung
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der Querruderwirksamkeitsrestriktion aufgrund erlaubter Ruderumkehr mit einem ge-
ringeren Massenzuwachs als bei Szenario 1 die Ruderumkehr des inneren Querruders zu
hoheren Machzahlen zu verschieben (siehe Abbildung 6.27), wobei die Querruderumkehr
von QR1 innerhalb der aeroelastischen Stabilitatsenveloppe liegt.
Abschlieend soll aber auch noch angemerkt werden, dass die zusatzlichen Massen
durch die Verstarkung der Struktur geringer werden, wenn zur Rollsteuerung auch Spoi-
ler eingesetzt werden. Der Einsatz von Spoilern ist in den Zulassungsvorschriften zu
den lateralen Manoveranforderungen, wie sie in den AMC 25. 147(f) niedergelegt sind,
erlaubt. Weiterhin ist die Vorgehensweise, bei der nur ein Flugpunkt fur eine Massen-
konguration herangezogen wird, fur eine Anwendung in der Praxis noch unvollstandig.
Dort wird die Berucksichtigung von weit mehr Flugpunkten innerhalb der VMO=MMO
Enveloppe bzw. der aeroelastischen Stabilitatsenveloppe und Massenkongurationen bei
der Simulation des Rollmanovers gefordert.
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Tabelle 6.5: Allgemeine Flugzeugparameter zur CRM-Konguration
Parameter Wert
Geometrie Flugel
Flugelache SA 383,7 m
2
Spannweite b 58.76 m
Streckung AR 9.0
Zuspitzung  0.275
Flugelpfeilung '0%, '25%, '50% 37.3°, 35°, 32.3°
Geometrie Hohenleitwerk
Hohenleitwerksache SHLWA 30.5 m
2
Spannweite bHLW 12.35 m
Streckung ARHLW 5.0
Zuspitzung HLW 0.35
Pfeilung 'HLW0% , '
HLW
25% , '
HLW
50% 32.3°, 28.2°, 23.7°
Massen und Schwerpunktlage
Betriebsleermasse mBL 134000 kg
Maximale Startmasse mST 260000 kg
Maximale Kraftstonullmasse mLt 195000 kg
Vordere und hintere Schwerpunktlage 32.947 m - 34.759 m
(mit x=0.0 bei 2.349 m vor der Rumpfnase)
Vordere und hintere Schwerpunktlage in %MAC 14%-40%
Entwurfsgeschwindigkeiten und Flughohen
Reiseugmachzahl MaReise 0.85
Bemessungsreisegeschwindigkeit VC , -machzahl MC 193 m/s , 0.92
Bahnneigungsuggeschwindkgkeit VD, -machzahl MD 222 m/s, 0.99
Reiseughohe hReise 10668 m
Maximale Flughohe hmax 13716 m
Tabelle 6.6: Querruder Parameter fur verschiedene Airbus Flugzeuge und des Basisent-
wurfs fur den CRM-Flugel
A/C SA SQ b bA lA yA cA yA=b SQ=SA VA
[m2] [m2] [m] [m] [m] [m] [m]
A330 363 13.0 58.0 16.13 47.96 23.98 0.239 0.413 0.036 0.0148
A350 422 14.7 60.0 17.27 49.68 24.84 0.239 0.414 0.035 0.0144
A380 850 24.1 80.0 17.00 61.90 30.95 0.220 0.387 0.028 0.0110
CRM 384 16.3 58.8 15.87 46.14 23.06 0.240 0.393 0.042 0.0166
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c) 21 Profilschnitte d) 3 Segmente e) Geometrie Holme und
Rippen
f) Aerodynamikmodell (DLM) h) Lastreferenzachsenmodell+
Massenmodell
i ) Optimierungsmodell j) Massenmodell Kraftstoff
a) Konstruktionskonzept Flügelkasten
19.098m
yA, 23.064m
27.031m
0.5 , 29.380mb
c cA/
0.5bA
b) Querrudergeometrie
g) FE-Modell Flügelkasten,
Kondensation, Massenmodell
k) Nicht-strukturelle Massen+
Sekundärmassen
Abbildung 6.15: CRM Modelle der Parametrisierung
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zentraler Tank innerer Flügeltank äußerer Flügeltank
b)a)
Abbildung 6.16: Verwendete Kraftstomassenmodelle, a) 50% Kraftsto mit Betankung
der aueren Tanks, b) 50% Kraftsto mit Betankung der inneren Tanks
Tabelle 6.8: Lastfalle fur die Dimensionierung des CRM Flugelkastens
ID Ma h [m] v [kn] q1 [Pa] mFZ [kg] mKS xcg [m] nz q [1/rad]
1 0.567 0 375 22795 260000 107620 32.94 2.5 0.0763
2 0.652 0 431 30111 260000 107620 32.94 2.5 0.0664
3 0.920 7459 375 22795 260000 107620 32.94 2.5 0.0515
4 0.990 6524 431 30111 260000 107620 32.94 2.5 0.0473
5 0.567 0 375 22795 195000 0 32.94 2.5 0.0763
6 0.652 0 431 30111 195000 0 32.94 2.5 0.0664
7 0.920 7459 375 22795 195000 0 32.94 2.5 0.0515
8 0.990 6524 431 30111 195000 0 32.94 2.5 0.0473
9 0.567 0 375 22795 260000 107620 34.76 2.5 0.0763
10 0.652 0 431 30111 260000 107620 34.76 2.5 0.0664
11 0.920 7459 375 22795 260000 107620 34.76 2.5 0.0515
12 0.990 6524 431 30111 260000 107620 34.76 2.5 0.0473
13 0.567 0 375 22795 195000 0 34.76 2.5 0.0763
14 0.652 0 431 30111 195000 0 34.76 2.5 0.0664
15 0.920 7459 375 22795 195000 0 34.76 2.5 0.0515
16 0.990 6524 431 30111 195000 0 34.76 2.5 0.0473
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Tabelle 6.9: CRM Flugelmassen nach 10 Iterationen des Entwurfsprozesses
Parameter Wert
Flugelkasten
FEM Masse Flugelkasten mit Schnittlastendimensionierung 9041 kg
Masse Flugelkasten nach Optimierung mit Spannungs und Beulre-
striktionen
9464 kg
Masse Flugelkasten FEM nach Optimierung mit Ruderwirksam-
keitsrestriktion
9871 kg
zusatzliche Masse durch Fertigungsrandbedingungen (z.B.
Ubergange) nach [190]
663 kg
zusatzlichen Masse durch Flugel-Rumpfubergang [190] 130 kg
zusatzliche Masse durch Anbringung des Triebwerks [190] 420 kg
zusatzliche Masse durch Landestolasten nach [190] 121 kg
Gesamtmasse Flugelkasten 9117 kg
Klappen
Vorderkantenklappe 1080 kg
zwei Hinterkantenklappen 2525 kg
Querruder 163 kg
Gesamtmasse eines Flugels
gesamter Flugelkasten + Klappen 14222 kg
Gesamtmasse linker und rechter Flugel / Vergleich mit Massen-
abschatzungsformeln
Parametrischer Entwurfsprozess 30130 kg
Formel aus LTH 33144 kg
Formel nach Torenbeek 32789 kg
Faustformel 12% mST 31200 kg
Tabelle 6.11: Szenarien zur Untersuchung von Rollmanovern mit negativer
Querruderwirksamkeit.
Szenario mFK [kg] QR1 QR2 Strukturmodell Flugelkasten
1 9871.75 ja nein nach DS3 aus Unterabschnitt 6.2.2
2 9464.41 ja ja nach nach DS2 aus Unterabschnitt 6.2.2
3 9707.37 ja ja nach DS3 wegen Modikation von gA in DS3
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a)
Oberseite
Oberseite
Unterseite
2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14
b)
c)
15
Wanddicke [mm]
Abbildung 6.17: Wanddicken der Ober- und Unterseite, sowie der Holme und Rip-
pen nach a) Dimensionierung mit Schnittlasten, b) Dimensionierung
mit Festigkeits und Beulrestriktionen und c) Dimensionierung mit
Ruderwirksamkeitsrestriktion
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Dz=4.12mDz=4.55m
von Mises Spannungen [MPa]
a) b)
3503263022782532292051811571331098560361
Abbildung 6.18: Von-Mises-Spannungen und Verformungen nach Iteration 10 von
Lastfall 1 a) nach Dimensionierungsstufe 1 (analytisch-empirisches Ver-
fahren mit Schnittlasten) und b) nach Dimensionierungsstufe 2 (Struk-
turoptimierung mit Spannungs- und Beulrestriktionen)
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Abbildung 6.19: a) Verdrehungswinkel uber die Spannweite, b) z -Koordinate
Vorderkantenpunkte
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Abbildung 6.23: Zusatzliche Masse durch a) spannweitige Verschiebung des Querruders
und b) Variation der Querrudertiefe
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Abbildung 6.24: Querruder Volumen a) Parameterstudie Variation spannweitig, b) Pa-
rameterstudie Variation Querrudertiefe
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Variation Querrudertiefe cA Variation spannweitige Position hA
cA=0.26
hA
hA=0.61
cA=0.25
cA=0.24 (Basisentwurf) hA=0.65 (Basisentwurf)
hA=0.63
hA=0.67cA=0.23
hA=0.69cA=0.22
Abbildung 6.25: Aufdickung Flugelkasten fur Variationen der Querrudertiefe cA und der
Querruderposition A
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da2
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Querruderachse
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y
Abbildung 6.26: CRM-Planformgeometrie mit gegensinnig ausgeschlagenen Querrudern
a) b)
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Abbildung 6.27: VonMa abhangig: a) Rollmomentenbeiwerte inneres und aueres Quer-
ruder QR1 und QR2 nach DS2, b) Ausschlagwinkel Querruder QR1 und
QR2 fur 8.57 =s stationare Rolle fur alle drei Szenarien
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6.3 Flugel der iGREEN-Konguration
Das letzte Anwendungsbeispiel ist der Flugel der iGREEN-Konguration. Die iGREEN-
Konguration basiert auf der im DLR-Projekt LamAiR entwickelten Konguration, die
auch als LamAiR-Konguration bezeichnet wird. Die LamAiR-Konguration ist ein
Verkehrsugzeug, das sich hinsichtlich der Transportaufgabe am Airbus A320 orientiert
und fur ca. 150 Passagiere konzipiert ist. Das Besondere dieser Konguration sind die
vorwartsgepfeilten Flugel, die im Projekt LamAiR insbesondere im Hinblick auf optimale
laminare Umstromung entworfen wurden. Weitere Merkmale der Konguration sind die
am Heck des Rumpfes angebrachten Triebwerke und das T-Leitwerk (siehe Abbildung
6.28). Im Unterschied zur LamAiR-Konguration ist die iGREEN-Konguration ein
Flugzeug in Metallbauweise, wahrend die LamAiR-Konguration aus Faserverbundwerk-
sto besteht. Die iGREEN-Konguration ist nach dem gleichnamigen DLR-Projekt be-
nannt. Die wesentlichen Ergebnisse der Arbeiten zur iGREEN-Konguration im Projekt
iGREEN sind in [101] zusammengefasst. Zu weiteren Veroentlichungen bzw. Berichten
zur LamAiR-Konguration siehe [203], [173] und [102].
Im Gegensatz zu den vorherigen Anwendungsbeispielen Untersuchungen zu den Flugeln
der D150- und der CRM-Konguration steht beim Strukturentwurf des Flugels der
iGREEN-Konguration die statische Divergenz im Mittelpunkt, eine besondere aero-
elastische Problemstellung von vorwartsgepfeilten Flugeln.
Abbildung 6.28: IGES Geometrie der LamAiR- bzw. iGREEN-Konguration
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6.3.1 Allgemeine Flugzeugparameter
In Tabelle 6.12 sind die allgemeinen Flugzeugparameter aufgelistet. Sie stammen von
Entwurfsrechnungen fur die LamAiR-Konguration mit PrADO und aus der am Pro-
jektende bereitgestellten Geometrie der LamAiR-Konguration. Da es zwischen der
3-D-Geometrie der LamAiR-Konguration im IGES-Format und der in PrADO denier-
ten Geometrie kleine Unterschiede hinsichtlich der Flugel- und Leitwerksposition gibt,
wird der ursprunglich von PrADO ermittelte Schwerpunktlagenbereich fur die iGREEN-
Konguration angepasst. Zur Festlegung der vorderen und der hinteren Schwerpunkt-
lage in Abhangigkeit der mittleren Bezugsugeltiefe (engl. mean aerodynamic chord,
MAC) wird die IGES-Geometrie zugrunde gelegt. Der denierte Bereich liegt zwischen
10% und 40% MAC bzw. bei 19.637 m fur die vordere und 20.840 m fur die hintere
Schwerpunktlage.
6.3.2 Parametrische Modelle
In Abbildung 6.29 sind die wesentlichen Simulationsmodellbausteine der parametrischen
Modellierung abgebildet. Nachfolgend werden diese einzeln fur den Flugel der iGREEN-
Konguration kurz erlautert.
Parametrisierung Flugelgeometrie
Die Geometrie der Flugzeugkonguration wurde vom Projekt LamAiR fur das Pro-
jekt iGREEN als IGES-Geometrie fur eine spezielle Flugelbauform (jig shape) bereitge-
stellt. Diese basiert auf einem Flugelstrukturentwurf, der in LamAiR entwickelt wurde.
Zum anderen wurde ein Oberachennetz der Flugzeuggeometrie im Tecplot-Format fur
einen reprasentativen Flugpunkt fur den Reiseug (Ma =0.78, h=10668 m, Cl=0.5)
zur Verfugung gestellt. Zum Aufbau der Flugeloberachengeometrie wurden aus dem
Oberachennetz im Tecplot-Format 13 Prolschnitte extrahiert. Neben der Ermittlung
der Vorder- und Hinterkantenpunkte wurden die dazugehorigen normierten Prolko-
ordinaten (ohne Einstellwinkel) mit Hilfe von dierentialgeometrischen Translations-,
Rotations- und Skalierungsoperationen ermittelt, wie sie u.a. in Kapitel 3 erlautert wer-
den. Die Verwindungsverteilung und die z-Koordinate der Vorderkantenpunkte sind in
Abbildung 6.34 dargestellt.
Mit den Vorder- und Hinterkantenpunkten und den normierten Prolkoordinaten wer-
den B-Spline Kurven fur die Prolschnitte interpoliert (siehe Abbildung 6.29b). Durch
Interpolation der B-Spline Prolkurven zu B-Spline Flachen fur zwei Segmente wird die
Oberachengeometrie des Flugels parametrisiert. Das erste Segment besteht aus zwei
Prolen, die linear interpoliert werden. Fur das zweite Segment werden B-Spline Kurven
von zwolf Prolschnitten quadratisch zu einer B-Spline Flache interpoliert. Das erste
Segment liegt im Bereich des Flugelmittelkastens, das Zweite gilt fur den Flugel ab dem
Flugel/Rumpf-Ubergang bis zur Flugelspitze (siehe Abbildung 6.29c).
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Tabelle 6.12: Allgemeine Flugzeugparameter iGREEN-Konguration
Parameter Wert
Geometrie Flugel
Flugelache SA 132.0 m
2
Spannweite b 35.81 m
Streckung AR 9.709
Zuspitzung  0.3
Flugelpfeilung '0%, '25%, '50% -16.6°, -19.6°, -22.6°
Geometrie Hohenleitwerk
Hohenleitwerksache SHLWA 30.5 m
2
Spannweite bHLW 12.35 m
Streckung ARHLW 5.0
Zuspitzung HLW 0.35
Pfeilung 'HLW0% , '
HLW
25% , '
HLW
50% 32.3°, 28.2°, 23.7°
Massen und Schwerpunktlage
Betriebsleermasse mBL 43712 kg
Maximale Startmasse mST 73365 kg
Maximale Kraftstonullmasse mLt 62962 kg
Vordere und hintere Schwerpunktlage in %MAC 10-45 %
Entwurfsgeschwindigkeiten und Flughohen
Reiseugmachzahl MaReise 0.78
Bemessungsreisegeschwindigkeit VC , -machzahl MC 180 m/s, 0.80
Bahnneigungsuggeschwindkgkeit VD, -machzahl MD 203 m/s, 0.87
Reiseughohe hReise 10000 m
Maximale Flughohe hmax 12500 m
Material
Aluminum:
E-Modul E 7.5 · 106 N/m2
G-Modul G 2.85 · 106 N/m2
Dichte  2800 kg/m3
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b) 13 Profile c) Flügelgeometrie (2 Segm.) d) Geometrie Flügelkasten
e) Aerodynamikmodell (DLM)
h) Optimierungsmodell
a) Parametrisierung Flügelkastenkonstruktion
g) Lastreferenzachse +
Massenmodell
i) Massenmodell Kraftstoff
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Abbildung 6.29: iGREEN Modelle Parametrisierung
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Aerodynamikmodell
Das verwendete DLM-Modell fur MSC.Nastran besteht als Halbmodell fur die Kon-
guration aus Makropanels fur den Flugel und das Hohenleitwerk. Das Modell fur den
Flugel besteht aus zwei Makroelementen, eines im Bereich des Flugelmittelkastens, das
andere fur den Flugel ab dem Flugel-Rumpfubergang bis zur Flugelspitze. Da die Rol-
leigenschaften nicht untersucht werden, sind auch keine aerodynamischen Boxen fur
ein Querruder vorgesehen. Die Berucksichtigung der lokalen Einstellwinkel je Streifen
des DLM-Modells geht uber den Korrekturvektor w
g
j (W2GJ-Matrix in MSC.Nastran)
entsprechend Gleichung 4.33 in die Modellierung ein. Zur Berechnung dieser Korrektur-
faktoren werden die parametrischen Flachen verwendet, die aus der Interpolation der
Prolsehnen aufgebaut werden. Der Flugel besteht aus 200 aerodynamischen Boxen,
das Hohenleitwerk aus 30 (siehe Abbildung 6.29e).
Konstruktionskonzept Flugelkasten
Der tragende Flugelkasten besteht aus einem Vorder- und einem Hinterholm. Der Vor-
derholm hat einen Abstand von 15% zur Vorderkante, der Hinterholm von 58%. Der
Flugelmittelkasten hat 4 Rippen (R1-R4), die in Stromungsrichtung verlaufen und aqui-
distant am hinteren Holm positioniert sind. Im eigentlichen Flugelkasten sind 24 Rip-
pen untergebracht. Die Rippen R6-R27 sind senkrecht zum hinteren Holmabschnitt
HH2 orientiert und uber die Parameterkoordinaten in Abhangigkeit von u2 parametri-
siert. Rippe R5 hat einen Orientierungswinkel, der zwischen dem von Rippe R6 und der
stromungsparallel orientierten Rippe R4 liegt. Die Abschluss Rippe R28 verlauft wieder
stromungsparallel. Der mittlere Rippenabstand betragt dR = 0:71 m. Zur Versteifung
der Flugelober- und unterseite sind 16 Stringer modelliert, die parallel zum hinteren
Holm (HH1 und HH2) verlaufen (siehe auch Abbildung 6.29d). Der Stringerabstand
betragt dSt = 0:13 m.
FE-Modell Flugelkasten
Das FE-Modell des Flugelkastens (Ober- und Unterseite, Holme, Rippen) besteht aus
3859 Knoten und 9537 Elementen. Zwischen den Rippen sind vier Elementreihen auf
der Flugelkastenober- und -unterseite modelliert. Die Rippen und Holme haben drei
Elemente in der Hohe. Die Anzahl der Elemente in der Flugeltiefenrichtung hangt von
der Anzahl der Stringer ab, an der Flugelwurzel sind es 16 und an Flugelkastenspitze
sechs. Die Stringer sind als Balken mit Z-Querschnitt modelliert und die Holmgurte
haben einen T-Querschnitt. Die inneren Versteifungen der Rippen und Holme werden
mit I-Balken modelliert (siehe Abbildung 6.29f).
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Massenmodell Struktur
Das Massenmodell fur den Flugel besteht aus dem Massenmodell fur den Flugelkasten
und dem fur die Klappen. Die Masse fur den Flugelkasten setzt sich aus der Masse
des Flugelkasten FE-Modells sowie zusatzlich abgeschatzten Massen zusammen. Diese
berucksichtigen den Flugelrumpfubergang, den Landesto und Fertigungsrandbedingun-
gen. Die Fertigungsrandbedingungen werden uber ein separates FE-Modell fur den
Flugelkasten als verteilte Massen realisiert, das nur aus Schalenelementen mit 1mm
Wanddicke besteht.
Fur die Klappen werden vergleichbar zum FE-Modell fur den Flugel ebenfalls FE-
Modelle aufgebaut, die der Modellierung von verteilten Massen dient. Es wird eine spe-
zische Flachenmasse nach Berechnungsformeln aus [190] ermittelt und entsprechend
die Wanddicken der FE-Modelle fur die Klappen so angepasst, dass das Zielgewicht
erreicht wird. Die Klappen umfassen eine Vorderkantenklappe, die ein spezisches
Flachengewicht von 26 kg/m2 hat. Gegenuber der D150-Konguration hat die iGREEN-
Konguration eine durchgehende Hinterkantenklappe mit einer spezischen Flachen-
masse von 33.91 kg/m2. Im Anschluss an die Hinterkantenklappe ist noch ein Querruder
vorgesehen, das ein spezisches Flachengewicht von 18.61 kg/m2 hat. Fur die Klappen
werden nochmals 5% der Klappenmasse hinzuaddiert, beim Querruder sind es 20%, um
Verstarkungen fur den Anschluss der Klappen an den Flugelkasten zu berucksichtigen.
Massenmodelle Kraftsto
Die iGREEN-Konguration hat drei Kraftstotanks, die ein Volumen von insgesamt
10816 l haben bzw. 8490 kg Kraftsto aufnehmen konnen. Es gibt einen zentralen Tank
im Flugelmittelkasten (Rippe R1-R4), einen inneren Flugeltank (Rippe 4-16) und einen
aueren Flugeltank (Rippe R16-R23). Fur den Entwurfsprozess werden zwei verschie-
dene Kraftstomassenmodelle verwendet. Beide haben eine ahnlich groe Masse von ca.
4000 kg, also ca. 50% Befullung, aber eine unterschiedliche Verteilung. Fur Ermittlung
der Lasten ist Kraftstomasse innen verteilt (siehe Abbildung 6.30a), um so die ent-
lastende Wirkung der Kraftstomasse im Flugel zu verringern. Bei der Denition der
Lastfalle geht es darum, die groten Lasten zu berucksichtigen. Bei der 1g-Trimmanalyse
fur den Reiseug ist die Masse auen verteilt, um die entlastende Wirkung der Kraft-
stomasse zu nutzen (siehe Abbildung 6.30b).
Dimensionierungsparameter Optimierungsmodell
Die Dimensionierung lauft in drei Schritten ab, entsprechend der Darstellung des Dimen-
sionierungsprozesses im Abschnitt 5.3. Im ersten Schritt (DS1) wird der Flugelkasten
abschnittsweise mit den maximalen und minimalen Schnittlasten Fz, Mx und My der 24
Lastfalle dimensioniert. Der zweite und dritte Schritt (DS2, DS3) bestehen aus der Di-
mensionierung des Flugelkastens mit einem gradientenbasierten Optimierungsalgorith-
mus. Die Masse des FE-Modells des Flugelkastens ist die zu minimierende Zielfunktion
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a) b)
zentraler Tank innerer Flügeltank äußerer Flügeltank
Abbildung 6.30: Verwendete Kraftstomassenmodelle, a) 50% Kraftsto mit Betankung
der inneren Tanks, b) 50% Kraftsto mit Betankung der aueren Tanks
f . Die Schalenelemente zwischen zwei benachbarten Stringern und Rippen, der Hol-
mabschnitte zwischen den Rippen und einer Rippe bilden jeweils eine Entwurfsvariable
xi des Entwurfsvariablenvektors x. Startentwurf von DS2 ist das Dimensionierungser-
gebnis der ersten Stufe DS1. Eine minimale Dicke von 2 mm ist die untere Grenze fur
die Entwurfsvariablen. Die Restriktionen sind die von Mises Spannungen V der Z1
und Z2-Ebenen eines jeden Schalenelementes und die Beulsicherheiten SFBD bzw. SFBS
fur ausgewahlte Beulfelder und Beulbeanspruchungen (Druck und Schub) entsprechend
der im Abschnitt 4.3 vorgestellten analytischen Ermittlung der zulassigen Beulspannun-
gen bzw. der Beulsicherheiten. Die zulassigen Spannungen fur Materialversagen werden
nach [190] fur die Oberseite mit 248 MPa angenommen und fur die Unterseite mit 233
MPa.
Im dritten Dimensionierungsschritt (DS3) entsprechen die Zielfunktion f , die Mini-
mierung der Strukturmasse und die Entwurfsvariablen x der Denition aus DS2. In DS3
ist allerdings nur eine Restriktion deniert. Diese Restriktion gD ist der Divergenzstau-
druck qD, der nicht unterschritten werden darf. Es wird der Staudruck qD ausgewahlt,
der zum Kniepunkt der Stabilitatsenveloppe gehort, also dem Schnittpunkt der Aste
1:15VD und 1:15MD. Dieser Punkt ist fur die iGREEN-Konguration durch Ma=0.99
und qD = 30000 Pa (h = 6500 m) deniert.
In Tabelle 6.13 sind die Anzahl der Entwurfsbereiche fur die Schnittlastendimensio-
nierung und der Entwurfsvariablen sowie die Anzahl der Restriktionen fur DS2 und
DS3 aufgelistet. Der verwendete Optimierungsalgorithmus fur DS2 und DS3 ist der
Optimierer mit der Methode MMFD.
6.3.3 Lastfalle
Fur die Dimensionierung der Flugelkastenstruktur werden 24 Lastfalle verwendet, die
auf zwolf im Projekt LamAiR denierte dimensionierende Lastfalle basieren. Diese sind
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Tabelle 6.13: Ubersicht zur Anzahl der Dimensionierungsparameter (DS1) bzw. Opti-
mierungsmodell (DS2, DS3) der iGREEN-Konguration
Beschreibung DS1 DS2 DS3
Zielfunktion (nur DS2, DS3)
Masse Flugelkasten 0 1 1
Entwurfsbereiche (DS1) / Entwurfsvariablen (DS2, DS3)
Dicke Schalenelemente Flugelkasten Oberseite 27 277 277
Dicke Schalenelemente Flugelkasten Unterseite 27 277 277
Querschnittsache Balkenelemente Stringer 27 0 0
Dicke Schalenelemente Holme 27 54 54
Querschnittsache Balkenelemente Holmgurt 27 0 0
Dicke Schalenelemente Rippen 28 28 28
Total 165 636 636
zulassige Spannungen (DS1), Restriktionen (DS2, DS3)
von-Mises-Spannung Oberseite (246 MPa) 0 60846 0
von-Mises-Spannung Unterseite (233 MPa) 0 60816 0
von-Mises-Spannung Holme (246 MPa) 0 31104 0
von-Mises-Spannung Rippen (246 MPa) 0 47088 0
Sicherheitsfaktor Druckbeulen Ober- und Unterseite 0 60840 0
Sicherheitsfaktor Schubbeulen Holme 0 15552 0
Sicherheitsfaktor Schubbeulen Rippen 0 23544 0
Rollbeiwert infolge Querruderausschlag 0 0 1
Total 0 299808 1
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Tabelle 6.14: Denition Lastfalle fur iGREEN-Flugel
ID Ma[] h [m] v [kn] q1 [Pa] mFZ [kg] mKS xcg [m] nz q [1/rad]
1 0.466 6100 212 7081 46700 0 19.64 2.807 0.1203
2 0.752 6100 349 18407 46700 0 19.64 3.511 0.1037
3 0.844 6100 395 23198 46700 0 19.64 2.524 0.0561
4 0.844 6100 395 23198 46700 0 19.64 -0.524 -0.0561
5 0.752 6100 349 18407 46700 0 19.64 -1.511 -0.1037
6 0.334 6100 151 3641 46700 0 19.64 1.000 0.0000
7 0.591 6100 271 11383 73365 8000 19.64 2.569 0.0824
8 0.752 6100 349 18407 73365 8000 19.64 2.672 0.0690
9 0.844 6100 395 23198 73365 8000 19.64 2.500 0.0552
10 0.844 6100 395 23198 73365 8000 19.64 -0.019 -0.0375
11 0.752 6100 349 18407 73365 8000 19.64 -1.000 -0.0826
12 0.445 6100 202 6445 73365 8000 19.64 -1.000 -0.1396
13 0.473 6100 215 7277 46700 0 20.84 2.807 0.1187
14 0.752 6100 349 18407 46700 0 20.84 3.511 0.1037
15 0.844 6100 395 23198 46700 0 20.84 2.524 0.0561
16 0.844 6100 395 23198 46700 0 20.84 -0.524 -0.0561
17 0.844 6100 395 23198 46700 0 20.84 -1.511 -0.0924
18 0.334 6100 151 3641 46700 0 20.84 1.000 0.0000
19 0.591 6100 271 11383 73365 8000 20.84 2.569 0.0824
20 0.752 6100 349 18407 73365 8000 20.84 2.672 0.0690
21 0.844 6100 395 23198 73365 8000 20.84 2.500 0.0552
22 0.844 6100 395 23198 73365 8000 20.84 -0.019 -0.0375
23 0.752 6100 349 18407 73365 8000 20.84 -1.000 -0.0826
24 0.445 6100 202 6445 73365 8000 20.84 -1.000 -0.1396
eine Auswahl der vom Vorentwurfsprogramm PrADO ermittelten dimensionierenden
Lastfalle. Es handelt sich dabei um Manover- und Boenlasten, die mit einer quasi-
stationaren Trimmanalyse ermittelt werden. Die Flugpunkte der Lastfalle entsprechen
den charakteristischen Eckpunkten der V - n-Diagramme fur Manover und Boen. Das
Boen-V - n-Diagramm wird dabei mit der Pratt-Formel aufgestellt. Da bei diesen
zwolf Lastfallen nur der Flugpunkt und die Masse deniert sind, wird noch eine vordere
und hintere Schwerpunktlage ausgewahlt, sodass insgesamt 24 Lastfalle bei der Dimen-
sionierung verwendet werden. In Tabelle 6.14 sind die wesentlichen Parameter der 24
Lastfalle aufgelistet.
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Tabelle 6.15: iGREEN Flugelmassen nach 10 Iterationen des parametrischen
Entwurfsprozesses
Parameter Wert
Flugelkasten
FEM Masse Flugelkasten mit Schnittlastendimensionierung 2635.51 kg
Masse Flugelkasten nach Optimierung mit Spannungs und Beulre-
striktionen
2536.24 kg
Masse Flugelkasten FEM nach Optimierung mit Divergenzrestrik-
tion
2536.24 kg
zusatzliche Masse durch Fertigungsrandbedingungen (z.B.
Ubergange) nach [190]
254.41 kg
zusatzlichen Masse durch Flugel-Rumpfubergang [190] 38.4kg
zusatzliche Masse durch Landestolasten nach [190] 118.7 kg
Gesamtmasse Flugelkasten 2787.2 kg
Klappen
Vorderkantenklappe 182.1 kg
Hinterkantenklappe 556.2 kg
Querruder 50.0 kg
gesamter Flugel
gesamter Flugelkasten + Klappen 3736.1 kg
6.3.4 Ergebnisse Basisentwurf
Nachfolgend werden die Ergebnisse des Basisentwurfs des iGREEN-Flugels dargestellt
und diskutiert. In Tabelle 6.15 sind die gemitteltenWerte fur die erzielten Massen fur den
Flugelkasten und der Klappen als Mittelwert der letzten 5 von 10 Iterationen des Ent-
wurfsprozesses aufgelistet. Dies entspricht der Vorgehensweise, wie beim D150-Flugel.
In gleicher Weise wie beim D150-Flugel, zeigt der Entwurfsprozess eine gute Konvergenz
hinsichtlich der Masse des Flugelkastens und der Erzielung der Bauformgeometrie (jig
shape).
Die Gesamtmasse des iGREEN-Flugels liegt um 13% hoher als die des D150-Flugels.
Da der D150-Flugel mit 124 m2 eine geringere Flugelache gegenuber dem iGREEN-
Flugel mit 132 m2 aufweist, wird auch die Variante V11 des D150-Flugels aus der Plan-
formvariation aus Abschnitt 6.1.3 als Vergleich herangezogen. Die Variante V11 des
D150-Flugels hat ebenfalls eine Flugelache von 132 m2. Hierbei liegt die Flugelmasse
des iGREEN-Flugels nur um 6% hoher als der D150-V11 Flugel. Dass die Flugelmasse
des vorwartsgepfeilten Flugels hoher ist als die Masse des D150-Flugels oder des D150-
V11 Flugels, liegt an den hoheren Lasten. Die hoheren Lasten konnen mit der kinemati-
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Abbildung 6.31: a) Biegemomentenverlauf furMx fur iGREEN, D150 und D150-V11, b)
Stabilitatsenveloppe und Ergebnisse der Divergenzanalyse
schen Kopplung des Pfeilugels erklart werden. Bei nach vorn gepfeilten Flugeln, dreht
der Flugel auf und bewirkt eine Lasterhohung. Die hohere Lasten gehen in der Folge
in die Dimensionierung ein und fuhren zu einem erhohten Strukturgewicht. Allerdings
ist auch anzumerken, dass der Massenzuwachs wesentlich geringer ausfallt, als bei den
Ergebnissen von Krone [99], bei dem die Flugelkastenstruktur nur als Platte modelliert
ist (siehe Abbildung 1.1).
Bei der statischen Divergenz zeigen die Ergebnisse, dass der mit Spannungs- und Beul-
restriktionen dimensionierte Flugelkasten keine Divergenz innerhalb der Stabilitatsen-
veloppe aufweist (siehe Abbildung 6.31b). Dies steht in Zusammenhang mit den schon
erwahnten erhohten Lasten, die zu einem torsionssteiferen Flugelkasten fuhren, der dann
wiederum weniger Divergenzprobleme aufweist.
Die in Abbildung 6.32 dargestellte Wanddickenverteilung der Deckhaut, der Holme
und der Rippen zeigt, dass die Wanddicken spannweitig von innen nach auen abneh-
men. Im Auenbereich ab ca. 80% der Spannweite geht die Wanddicke der Deckhaut
auf die Mindestdicke von 2 mm zuruck. Bei den Holmen und Rippen ist dies schon
ab 70% Spannweite der Fall. Nach der zweiten Dimensionierungsstufe DS2 kommt es
im Wesentlichen zu starken Aufdickungen der Deckhaut des Flugelmittelkastens, dem
Ubergang zum Flugelkasten sowie am Vorderholm. Weiterhin wird die Wanddicke der
Deckhaut des Flugelkastens nach innen hin weiter verringert, wahrend sie nach auen
ein wenig zunimmt. Die Wanddicke des Vorderholms wird auch auen weiter aufge-
dickt, wahrend sie am Hinterholm verringert wird. Die Rippen erfahren bei der zweiten
Dimensionierungsstufe generell eine Reduktion der Wanddicke.
Bei den Vergleichsspannungen zeigt sich, dass die Spannungen nach der ersten Dimen-
sionierungsstufe im Bereich des Ubergangs Flugelkasten/Flugelmittelkasten insbeson-
dere beim vorderen Holm mit 387 MPa fur den Lastfall 8 weit uber den zulassigen Span-
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Abbildung 6.32: Wanddicken der Ober- und Unterseite, sowie der Holme und Rippen
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Von Mises Vergleichsspannung [MPa]sV
a) b)
1.88m 1.92m
Abbildung 6.33: Von Mises Vergleichsspannungen bei Lastfall 8 fur den Flugel a) nach
DS1 und b) nach DS2
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Vorderkantenpunkte
nungen von 267 MPa liegen. In Abbildung 6.33 sind die von-Mises-Vergleichsspannungen
fur Lastfall 8 nach der ersten und der zweiten Dimensionierungsstufe abgebildet. Lastfall
8 ist der Lastfall mit den hochsten Spannungen. Weiterhin liegen die Vergleichsspan-
nungen im Vorderholm im Bereich von ca. 50%-80% der Spannweite uber den zulassigen
Spannungen. Die Vergleichsspannungen nach der zweiten Dimensionierungsstufe zeigen
durch entsprechende Aufdickungen, dass die uberhohten Spannungen nach der ersten Di-
mensionierungsstufe vor allem im Vorderholm in den zulassigen Bereich gebracht werden.
Weiterhin ist in Abbildung 6.33b zu erkennen, dass die Spannungen in der Deckhaut der
Flugeloberseite bis zum zulassigen Wert von 267 MPa erhoht sind und so eine bessere
Ausnutzung des Materials erzielt wird. Die maximale Verschiebung liegt an der Flugel-
spitze am Vorderholm, entsprechend dem Aufdrehen des vorwartsgepfeilten Flugels, und
erhoht sich leicht von 1.87 m auf 1.92 m von DS1 auf DS2.
In Abbildung 6.34 sind die Verwindungsverteilungen fur den 1g Reiseug und die
erzielte Bauformgeometrie (jig shape) dargestellt. Wie erwartet sind die Einstellwinkel
der betrachteten Prole der Bauformgeometrie geringer als im Reiseugzustand (ight
shape). An der Flugelspitze betragt der Winkelunterschied fast 2°. Die maximale z-
Verschiebung beim 1g Reiseug bei Ma = 0:78 und damit die Dierenz zwischen jig-
und ight shape, liegt bei 0.65 m. Die z-Verschiebung fur den jig- und den ight shape
uber die Spannweite ist in Abbildung 6.34b dargestellt.
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6.3.5 Parameterstudie 1 - Variation der Stringerorientierung
g
Stringer Orientierungswinkel g
· 5 Stringer Orientierungswinkel img
Bereich 108.1°-113.41°
· Basisentwurf =113.41°: Stringerg
parallel zur Flügelkastenhinterkante
· Stringerwinkel =108.1°: Stringerg
parallel zur Flügelkastenvorderkante
Abbildung 6.35: Parameterstudie zum Orientierungswinkel der Stringer
Bei der Parameterstudie zur Orientierung der Stringer soll untersucht werden, welchen
Einuss die Orientierung der Stringer auf die Strukturdimensionierung des Flugelkastens
mit Divergenzrestriktion hat. Die statische Divergenz ist in der dritten Dimensionie-
rungsstufe DS3 als alleinige Restriktion deniert.
Der Parameterbereich der Stringerwinkel geht von vorderkantenparallel verlaufenden
Stringern mit  = 108 bis zu Stringern, die parallel zur Hinterkante orientiert sind, mit
 = 113:41. Fur funf verschiedene  wird der parametrische Entwurfsprozess angewen-
det (siehe auch Abbildung 6.35). Da die Stringer als gerichtete und parallel verlaufende
Versteifungen in der Ober- und Unterhaut des Flugelkastens modelliert sind, fuhrt eine
Orientierungsanderung zu anderen Auslaufpunkten der Stringer, und damit auch zu ei-
nem neuen FE-Modell, mit einer veranderten Anzahl der Elemente und Knoten. Daher
ist ein Neuaufbau von fast allen Simulationsmodellbausteinen erforderlich, da diese viel-
fach auf FE-Knoten- und Element-Identikationsnummern basieren oder auf FE-Knoten
bzw. Elemente referenzieren.
Aus der Literatur ist keine Veroentlichung bekannt, bei der eine Untersuchung der
Stringerorientierung mit derart vielen Parametervariationen bzw. Stringerwinkeln durch-
gefuhrt wurde. Auch ist keine Veroentlichung bekannt, bei der eine Variation der
Stringerorientierung fur einen vorwarts gepfeilten Flugel durchgefuhrt wurde, um die Di-
verenzproblematik zu adressieren. Lediglich in [159] werden Ergebnisse von Vorstudien
zum Airbus A380 hinsichtlich der Wirksamkeitseigenschaften des inneren Querruders fur
unterschiedliche Strukturkonzepte gezeigt, u.a. wird dort auch die Stringerorientierung
variiert. Das Ergebnis dieser Untersuchung ist, dass Stringer parallel zum Vorderholm in
Verbindung mit einem mit aeroelastic tailoring Methoden dimensionierten Flugelkasten
zu einer Verbesserung der Querrudereigenschaften fuhrt.
Die Ergebnisse fur die Flugelkastenmasse zeigen, dass der Basisentwurf mit Stringern
parallel zum hinteren Holm die geringste Masse hat. Mit abnehmendem Stringerwinkel
nimmt die Flugelkastenmasse mFK zu, wobei ab einem Stringerwinkel von  = 109:4
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Abbildung 6.36: Ergebnisse Variation Stringerorientierung
die Divergenz, deniert als Restriktion in der dritten Dimensionierungsstufe DS3, zu
einer erhohten Masse fuhrt. Allerdings ist der Massenzuwachs in DS3 bei Stringern, die
parallel zum Hinterholm verlaufen, mit 2.7 kg (entspricht ca. 0.1% Flugelkastenmasse)
nicht besonders hoch (siehe Abbildung 6.36a).
Abbildung 6.36b zeigt, dass die Erhohung der Masse bei abnehmendem Stringerwinkel
 auf eine Erhohung der Lasten zuruckgefuhrt werden kann. So nimmt das Wurzelbie-
gemoment Mx mit abnehmendem Stringerwinkel stetig um insgesamt 1% zu, wahrend
der Massenzuwachs des Flugelkastens bei ca. 1.3% liegt. Trotz Erhohung der Masse und
der damit verbundenen Zunahme der Torsionssteigkeit fuhrt die Divergenzrestriktion
ab einem Stringerwinkel von  = 109:4 zu einer, wenn auch geringen, Zunahme des
Strukturgewichts des Flugelkastens.
6.3.6 Parameterstudie 2 - Variation der Holmpositionen
Bei der zweiten Parameterstudie zum iGREEN-Flugel wird die Lage des vorderen und
des hinteren Holms verschoben. Dies geschieht durch prozentuale Variation des Hol-
mabstandes (siehe Abbildung 6.37. Bei der Festlegung der Lagen des vorderen und des
hinteren Holms spielt zum einen das benotigte Volumen fur den Kraftsto eine Rolle, der
grotenteils im Flugelkasten untergebracht ist. Zum anderen spielt die Groe und die
Bauweise der Hochauftriebshilfen bzw. des Querruders eine Rolle. Fur die Vorderkante
sind das die sogenannten Vorugel (engl. slats) und fur die Hinterkante die Klappen
(engl. aps).
Beim vorderen Holm werden 16 Holmpositionen mit dem minimalen Abstand von 10%
bis zum maximalen Abstand von 25% von der Flugelvorderkante untersucht. In [125]
wird ein Bereich von 12% bis 17% angegeben, wobei anzumerken ist, dass es Flugzeuge
gibt, wie der Airbus A320 oder die G550 von Gulfstream, bei denen der vordere Holm
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· 16 Variatonen vorderer und 19
Variationen hinterer Holm
· Basisentwurf: vorderer Holm 15%
und hinterer Holm 58% Abstand
zur Flügelvorderkante
· Bereich vorderer Holm: 10%-25%
· Bereich hinterer Holm: 46%-65%
Abbildung 6.37: Parameterstudie zur Positionierung der Holme
nahezu parallel zur Vorderkante verlauft. Das bedeute beim Airbus A320 Flugel, dass
der vordere Holm am Flugel-Rumpfubergang nach [150] einen prozentualen Abstand von
10.6% und an der Flugelspitze von 28.6% von der Vorderkante hat.
In Abbildung 6.38a) ist die optimierte Flugelkastenmasse mFK uber der relativen
Lage des Vorderholms dargestellt. Die minimale Flugelkastenmasse liegt im Bereich von
15% bis 20%. Abgesehen von minimalen Schwankungen, wird in diesem Bereich ein
nahezu konstantes und minimales Flugelkastengewicht erzielt. Ab 15% Abstand von der
Vorderkante in Richtung 10% ist ein Anstieg des Flugelkastengewichtes festzustellen,
ebenso ab ca. 20% Abstand bis 25%. Ab ca. 20% Abstand des Vorderholms zur
Vorderkante und groer bewirkt die Divergenzrestriktion eine Erhohung der Masse.
Im Rahmen der Parameterstudie fur den Hinterholm werden 19 Holmpositionen im
Abstand von 46% bis 65% von der Flugelvorderkante betrachtet. Als sinnvoller Bereich
fur die Lage des hinteren Holms wird nach [125] ein Abstand von 55% bis 60% zur Vor-
derkante angegeben. In Abbildung 6.38b) ist die optimierte Flugelkastenmasse uber dem
relativen Abstand des hinteren Holms von der Vorderkante dargestellt. In vergleichbarer
Weise wie beim Vorderholm, gibt es einen Bereich mit nahezu gleichem und minimalem
Flugelkastengewicht; dieser liegt zwischen 47% und 53%. Bei kleiner werdendem Ab-
stand zum vorderen Holm steigt das Gewicht an, ebenso fur einen Holmabstand groer
als 53%. Bei groer werdendem Holmabstand ist der Gewichtsanstieg uberproportional
und mit einem Anstieg der zusatzlich benotigten Masse von uber 200 kg im Bereich von
53% bis 68% erheblich. Die Divergenzrestriktion in DS3 spielt bei der Variation der
Position des Hinterholms keine Rolle.
Insgesamt zeigen beide Parametervariationen, dass es einen Bereich von Holmlagen
gibt, bei denen das Gewicht nahezu konstant minimal ist. Da das optimierte Flugelkas-
tengewicht auch von der Bauhohe abhangt, und diese wiederum von der Prolierung, ist
es sinnvoll bei Anderungen der aerodynamischen Geometrie eine entsprechende Para-
meterstudie durchzufuhren, um eine optimale Holmlage zu ermitteln. Die Divergenzre-
striktion gD spielt nur bei der Variation des Vorderholms eine Rolle, der Massenzuwachs
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Abbildung 6.38: a) Variation Position vorderer Holm, b) Variation Position hinterer
Holm
von ca. 30 kg bei der 25% Abstand zur Vorderkante ist aber relativ gering.
6.3.7 Parameterstudie 3 - Variation der Flugelpfeilung
Pfeilung  der Vorderkante
j
·
·
·
·
·
·
17 Varianten zur
Flügelvorderkantenpfeilung im
Bereich -30°bis 0°
Anpassung des Schwerpunktlagen-
bereichs entsprechend vorgegebener
%MAC Werte (10%-40%)
Basisentwurf mit =-17°
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Abbildung 6.39: Parameterstudie zur Vorderkantenpfeilung
Innerhalb der dritten Parameterstudie fur den iGREEN-Flugel wird die Vorderkanten-
pfeilung des Flugels variiert, wobei das denierte Strukturkonzept trotz der damit ver-
bundenen groen geometrischen Variationen beibehalten werden kann. Dadurch, dass
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Abbildung 6.40: Ergebnisse Variation Flugelpfeilung
die Rippen einen denieren Winkel zum Hinterholm haben, ist das Strukturkonzept, also
die Anordnung der Holme, Rippen und Stringer, auch nach Variation der Flugelpfeilung
geeignet. Die Vorderkantenpfeilung '0% wird in einen Bereich von -30° bis 0° variiert,
der Basisentwurf hat einen Pfeilungswinkel von -17° (siehe Abbildung 6.39).
Durch Variation der Vorderkantenpfeilung ist auch eine Anderung x-Position des
Flugels oder des Schwerpunktlagenbereichs vorzunehmen, da sich durch die geanderte
Pfeilung auch die Neutralpunktlage des Flugels andert. Diese ist aber fur den Basi-
sentwurf auf den Schwerpunktlagenbereich abgestimmt. Da die vordere und hintere
Schwerpunktlage als relativer Bereich der mittleren Flugeltiefe (engl. mean aerodynamic
chord) deniert ist (siehe Tabelle 6.12), werden die x-Koordinaten der Schwerpunktlagen
entsprechend angepasst.
Die resultierenden Flugelmassen zeigen, dass die Flugelkastenmasse mit abnehmendem
Pfeilungswinkel nichtlinear progressiv zunimmt. Die Divergenzrestriktion fuhrt aber erst
ab einem Pfeilungswinkel von '0% =  28 zu einem geringfugig erhohten Strukturgewicht
des Flugelkastens. Das ansonsten ansteigende Strukturgewicht bei zunehmender nega-
tiver Flugelpfeilung kann mit den erhohten Lasten begrundet werden. Bei zunehmen-
dem negativen Pfeilungswinkel nimmt die geometrisch bedingte Biege-Torsionskopplung
ebenfalls zu, also das Aufdrehen des Flugels, was wiederum eine Erhohung der Lasten
nach sich zieht. Dieses fuhrt in der Folge zu einer erhohten Torsionssteigkeit des Flugel-
kastens, insbesondere im Auenbereich, und dadurch zu einer Erhohung des kritischen
Divergenzstaudruckes.
Die zusatzliche Aufdickung aufgrund der Divergenzrestriktion ist in Abbildung 6.41
fur die Vorderkantenpfeilungswinkel -28° und -30° dargestellt. Das Zentrum der Mate-
rialaufdickung liegt bei ca. 70% der Halbspannweite im vorderen Bereich der Deckhaut
und am vorderen Holm und reicht spannweitig abnehmend nach auen bis ca. 90% und
nach innen bis ca. 35%. Die Groe des verstarkten Bereiches ist bei beiden Varianten
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Abbildung 6.41: Zusatzliche Verstarkung des Flugelkastens infolge Divergenzrestriktion
fur a)  28 und b)  30 Variante
ungefahr gleich gro.
Der Massenzuwachs mit zunehmendem negativen Pfeilungswinkel fallt allerdings we-
sentlich geringer aus als die Ergebnisse einer ahnlichen Flugelpfeilungsstudie in der Ar-
beit von Krone [99]. Dort verdreifacht sich die Masse der Flugelkastendeckhaut nahezu
im Bereich der Flugelpfeilung von 0° bis -35° fur einen generischen Flugel, der sich hin-
sichtlich seiner Planformgeometrie am Lockheed Star Jet orientiert. Aus Grunden der
Vereinfachung wird bei Krone mit dem NACA 63-006 ein vergleichsweise dunnes Prol
mit 6% Proldicke verwendet, zudem liegt der Hinterholm mit 80% Abstand zur Vorder-
kante vergleichsweise weit hinten und schlielich besteht das eigentliche Strukturmodell
fur den Flugelkasten nur aus der Modellierung der Deckhaute und Fullmaterial dazwi-
schen als Platte. Dies insgesamt betrachtet deutet auf ein inharent torsionsweiches
Strukturmodell hin. Das Strukturmodell des iGREEN-Flugels orientiert sich demge-
genuber an realen Bauweisen, im Hinblick auf die Proldicken, die Holmlagen sowie die
Lastannahmen und die Dimensionierungskriterien.
Beim iGREEN-Flugel liegt die Gewichtszunahme demgegenuber zwischen 0° und 30°
fur die Flugelgesamtmasse bei ca. 20%. Bereits bei Tischler [188] wird darauf hingewie-
sen, dass beim Einsatz von Strukturoptimierungsmethoden die Zunahme der Masse mit
zunehmendem negativem Pfeilungswinkel nicht so erheblich ausfallt. Allerdings handelt
es in [188] um einen generischen Kampugzeugugel und Divergenz wird als Restrik-
tion dort nicht behandelt. Weiterhin wird in [106] gezeigt, dass der Massenzuwachs zur
Vermeidung von Divergenz beim gleichen Flugel wie bei [188] unter Berucksichtigung
einer realistischen aeroelastischen Stabilitatsenveloppe vergleichsweise gering ist.
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In der vorliegenden Arbeit wurde der Einuss der statischen aeroelastischen Anforderun-
gen beim Strukturentwurf von Flugzeugugeln mit einem parametrischen Entwurfspro-
zess untersucht. Das Besondere der Aufgabenstellung sind die Verwendung praxis- bzw.
konstruktionsnaher Strukturmodelle auf der einen Seite sowie die Durchfuhrung von Pa-
rametervariationen, die fur den Konzeptentwurf bzw. fruhen Vorentwurf ublich sind,
auf der anderen Seite.
Daher wurde ein parametrischer Entwurfsprozess entwickelt, bei dem die beteiligten
unterschiedlichen Simulationsmodelle uber sogenannte Simulationsmodellbausteine pa-
rametrisch aufgebaut werden. Der Entwurfsprozess besteht aus dem parametrischen
Aufbau der Simulationsmodelle, der Lastanalyse sowie der Dimensionierung. Ferner
kann bei gegebener Flugelgeometrie, die fur den Reiseug optimiert wurde, die Flugelbau-
formgeometrie, entsprechend der neu dimensionierten Struktur aufgebaut werden (siehe
Kapitel 2).
Bei den Simulationsmodellen handelt es sich im Wesentlichen um das Strukturmodell
fur den tragenden Flugelkasten, das als Finite-Elemente-Modell ausgefuhrt ist, und das
Aerodynamikmodell fur den Flugel. Da die Strukturmodelle moglichst konstruktionsnah
sein sollen, also die wesentlichen Strukturkomponenten praxisnah modelliert sind, wird
der Aufbau eines parametrischen Geometriemodells zur Reprasentation der Struktur-
komponenten entwickelt. Dieses ist die Basis fur den Aufbau des Strukturmodells fur
den Flugelkasten. Die wesentlichen Geometriefunktionen sind B-Splines als Kurven und
Flachen.
Die Lasten werden uber quasi-stationare Trimmanalysen fur ausgewahlte Flugpunkte
bzw. Massenkongurationen ermittelt. Die Querruderwirksamkeit und der Divergenz-
staudruck werden fur den dimensionierten Flugelkasten berechnet. Im Fall, dass Ru-
derumkehr und Divergenz innerhalb der aeroelastischen Stabilitatsenveloppe auftreten,
wird das Strukturmodell unter Berucksichtigung der Ruderwirksamkeit und der Diver-
genz als Restriktion nachdimensioniert. Bei der Dimensionierung werden ein empirisch-
analytisches Verfahren und Strukturoptimierungsmethoden mit gradientenbasierten Op-
timierungsalgorithmen angewandt.
Flugelkastenmasse bezogen auf die Flugelgesamtmasse bei Parametervariationen
Der Einuss der Querruderwirksamkeitsanforderungen wird anhand der Flugel der D150-
und der CRM-Konguration untersucht. Die Untersuchungen zur Planformvariation
hinsichtlich der Streckung und der Flugelache des D150-Flugels zeigen, dass mit zu-
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nehmender Flugelstreckung die strukturelle Verstarkung der Flugelkastenstruktur we-
gen unzureichender Querruderwirksamkeit ebenfalls ansteigt. Die benotigte zusatzliche
Masse wie die Ausdehnung des Bereiches, der verstarkt wird, werden groer. Ein Ergeb-
nis dieser umfangreichen Parametervariation ist auch, dass der prozentuale Anteil der
Flugelkastenmasse im Vergleich zur Flugelgesamtmasse bei den Varianten mit gleicher
Flugelstreckung nahezu konstant ist. Mit groer werdender Flugelache steigt ferner die
zusatzliche Masse durch die Querruderwirksamkeitsanforderungen an.
Bereiche der Strukturverstarkung aufgrund Ruderwirksamkeits- und
Divergenzrestriktion
Die Bereiche, die verstarkt werden, sind beim Flugel der D150-Konguration, wie auch
bei der CRM-Konguration ahnlich. Diese beginnen am hinteren Holm spannweitig am
Anfang des Querruders und ziehen sich diagonal nach innen uber die Deckhaut nach
vorn. Bei einer groen Ausdehnung geht dieser Bereich bis zum vorderen Holm.
Stringervariation bei vorwarts- und ruckwartsgepfeilten Flugeln
Die Variation der Stringerorientierung beim CRM-Flugel und beim iGREEN-Flugel
zeigt, dass die Stringerorientierung beim vorwartsgepfeilten Flugel eindeutig am guns-
tigsten ist, wenn die Stringer parallel zum vorderen Holm orientiert sind. Dies fuhrt
zu einer Erhohung der Torsionssteigkeit, die wiederum eine Abminderung der Lasten
bewirkt. In der Folge ergibt die Strukturdimensionierung niedrigere Strukturmassen.
Bei ruckwartsgepfeilten Flugeln ist die Empfehlung fur eine Stringerorientierung nicht
eindeutig. Stringer parallel zum vorderen Holm erhohen zwar die Torsionssteigkeit des
Flugels und verbessern damit die Querrudereigenschaften, sie mindern aber auch den
positiven Eekt des zudrehenden Flugels hinsichtlich der Lasten ab. Um letztlich eine
Empfehlung geben zu konnen welche Stringerorientierung gunstiger ist, sollte das ge-
samte Rollsteuerungskonzept in Verbindung mit den Moglichkeiten der aktiven Lastab-
minderung herangezogen werden, so z.B. der Einsatz von Spoilern.
Sowohl beim vorwarts- als auch beim ruckwartsgepfeilten Flugel bietet der Einsatz
von Faserverbundwerksto weitere Moglichkeiten, den Strukturentwurf zu verbessern.
Massenanstieg wegen statischer aeroelastischer Anforderungen
Die Bewertung des prozentualen Massenanstiegs aufgrund der Querruderwirksamkeits-
anforderungen zeigt, dass der Einuss der Flugelstreckung AR am groten ist. So
liegt der Massenanstieg beim D150-Flugel fur AR = 12:0 und einer Flugelache von
SA=140 m
2 bei fast 25%. Die Verschiebung des Querruders in spannweitiger Richtung
zeigt beim CRM-Flugel eine Erhohung der Strukturmasse um ca. 15% fur die auerste
Querruderposition. Auf der einen Seite wird bei den jeweiligen Parameterstudien fur den
D150- und den CRM-Flugel der Hebelarm vergroert. Auf der anderen Seite wirkt sich
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die abnehmende Torsionssteigkeit in Richtung Flugelspitze mit zunehmender zusatzli-
cher Masse zur Verstarkung der Struktur aus, um ausreichende Querruderwirksamkeit
zu erzielen. Die geringsten Massenanstiege aufgrund der statischen aeroelastischen An-
forderungen zeigen sich beim Flugel der iGREEN-Konguration. Allerdings erfahrt der
vorwartsgepfeilte Flugel der iGREEN-Konguration ohnehin hohere Lasten im Vergleich
zu einem Flugel gleicher Groe mit ruckwartiger Pfeilung, sodass die bei den dadurch
schon torsionssteiferen Strukturen die Divergenz nur in einem kleinen Bereich am Knie-
punkt der aeroelastischen Stabilitatsenveloppe auftritt.
Divergenz und Flugelpfeilung
Der Einuss der Pfeilung auf die Erhohung des Strukturgewichts infolge Divergenz ist
niedriger als es Veroentlichungen wie z.B. die von Krone [98] zu dieser Fragestellung
vermuten lassen. Die Grunde hierfur liegen im Wesentlichen an drei Aspekten. Der erste
ist, dass ein Flugel gema den Zulassungsvorschriften innerhalb der aeroelastischen Sta-
bilitatsenveloppe divergenzfrei sein muss, und nicht daruber hinaus. Das Aufstellen einer
realistischen aeroelastischen Stabilitatsenveloppe ist wichtig, um die Ergebnisse der Di-
vergenzanalyse sinnvoll zu bewerten. Der zweite Aspekt ist, dass die Vorwartspfeilung
zu erhohten Lasten fuhrt und diese wiederum eine Erhohung der Strukturmasse bewirkt.
Diese zieht ihrerseits eine groere Torsionssteigkeit des Flugelkastens nach sich. Und
drittens ist bei der quantitativen Bewertung der Strukturmasse von Flugeln zu beachten,
dass das Gewicht der reinen tragenden Struktur etwas mehr als die Halfte des Flugelge-
samtgewichtes ausmacht. Ein Aufwuchs der Masse des Flugelkastens relativiert sich bei
der Betrachtung der gesamten Flugelmasse.
Holmvariation und Divergenz
Die Variation der Holme, des vorderen und des hinteren Holms des Flugels der iGREEN-
Konguration zeigt, dass es fur die vordere wie fur die hintere Holmposition Bereiche mit
etwa gleichen Strukturgewichten gibt. Beim vorderen Holm liegt dieser Bereich bei der
iGREEN-Konguration bei ca. 15-20%, wahrend beim hinteren Holm der Bereich bei
46-53% liegt. Da diese Werte von den jeweiligen Bauhohen, also der Prolcharakteristik
abhangig sind, ist eine Untersuchung fur jeden Flugelentwurf erneut durchzufuhren.
Allerdings zeigt diese Untersuchung damit auch, dass es einen Spielraum bei der Lage
der Holme gibt. Die wesentlichen Kriterien bei der Wahl der Holmlage sind das benotigte
Volumen im Inneren des Flugelkastens fur den Kraftsto und die festgelegten Groen fur
die Steuerachen und Hochauftriebssysteme. Weiterhin zeigt diese Parametervariation,
dass die Divergenz als Restriktion uberhaupt nur beim vorderen Holm eine Rolle spielt
und dies auch erst auerhalb des sinnvollen Bereichs fur die Lage des vorderen Holms.
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Variation Querruderposition und Querrudertiefe
Die spannweitige Verschiebung des Querruders und die Variation der Querrudertiefe
beim Flugel der CRM-Konguration zeigen zum einen, dass die spannweitige Verschie-
bung eine groere Auswirkung auf das zusatzlich benotigte Strukturgewicht hat. Aller-
dings zeigt diese Untersuchung auch, dass der Parameter des Querrudervolumens VA und
die in der Literatur angegebenen Werte fur eine Rollsteuerung mit auen angebrachten
Querrudern wenig geeignet sind. Es ist vielmehr zu empfehlen, individuelle Parameter-
studien fur eine Flugelgeometrie durchzufuhren, um eine optimale Querrudergroe bzw.
Querrudertiefe zu ermitteln.
Negative Steuerachenwirksamkeit
Die Zulassung von negativer Ruderwirksamkeit beim Strukturentwurf des Flugels der
CRM-Konguration hat gezeigt, dass es moglich ist, bei Flugeln mit zwei Querrudern,
eines fur den Nieder- und eines fur den Hochgeschwindigkeitsbereich, vorgeschriebene
Rollraten mit den Querrudern zu erzielen. Insbesondere operiert das auere Querru-
der dann bei hoheren Geschwindigkeiten im Ruderumkehrbereich. Dadurch kann die
Verstarkung der Flugelkastenstruktur reduziert werden, die ansonsten die notig gewesen
ware, um die Rollraten im Hochgeschwindigkeitsbereich alleinig durch das innere Quer-
ruder zu bewirken. Diese Untersuchung zeigt die prinzipielle Moglichkeit dieser Art der
Rollsteuerung und ein dadurch in Aussicht gestelltes Gewichtseinsparungspotenzial. Um
allerdings belastbare Aussagen zu dieser Thematik treen zu konnen, sind weitergehende
Untersuchungen notig. Diese sollten die Berucksichtigung von Spoilern bei der Roll-
steuerung umfassen, ebenso wie die Verbesserung der aerodynamischen Analyse durch
Korrekturdaten. Schlielich sind die von der Zulassung geforderten Rolleigenschaften
im gesamten Flugbereich und fur verschiedene Massenkongurationen zu prufen.
Fazit
Die in der vorliegenden Arbeit durchgefuhrten Untersuchungen haben gezeigt, dass es
sinnvoll ist, die statischen aeroelastischen Anforderungen moglichst fruhzeitig im Ent-
wurfsprozess zu adressieren. Weiterhin hat sich der Aufwand eines umfassenden Para-
metrisierungskonzeptes fur einen parametrischen Entwurfsprozess gelohnt, um die zu un-
tersuchenden Auswirkungen der statischen aeroelastischen Anforderungen an moglichst
praxis- und konstruktionsnahen Strukturmodellen zu zeigen. Ferner ist die Verwendung
eines parametrischen Entwurfsprozesses dann von Vorteil, wenn umfassende Parameter-
variationen durchgefuhrt werden sollen. Dabei eignet sich insbesondere der Einsatz von
parametrischen Ansatzfunktionen aus dem CAGD wie den B-Splines, um die Geometrie
von Flugel und Flugelkasten parametrisch zu denieren bzw. daraus die Simulations-
modelle zu erhalten. Die Anwendung von Strukturoptimierungsmethoden bei der Di-
mensionierung der Struktur hat sich als gut einsetzbar bewahrt. Die Weiterentwicklung
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eines solchen Prozesses hin zu Gesamtugzeug-Simulationsmodellen, der Berucksichti-
gung verbesserter Aerodynamik und weitergehender Moglichkeiten der Simulation (z.B.
Boenlasten, Manover mit Triebwerkseinuss und Flugsteuerung) erscheinen fur zukunf-
tige Untersuchungen vielversprechend.
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